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La conception d’un statore´acteur be´nificie aujourd’hui des progre`s divers des outils nume´riques
permettant par la meˆme occasion d’alle´ger les diffe´rentes e´tapes pre´liminaires de tests en ge´ome´trie
re´elle ne´cessaires au de´veloppement de telle configuration. L’objectif de cette the`se est de de´velopper
une me´thodologie s’appuyant sur la Simulation aux Grandes Echelles (SGE) afin de contribuer a` la
validation de ce nouvel outil nume´rique pour la simulation de statore´acteur et ainsi de contribuer a` la
compre´hension des phe´nome`nes mis en jeu dans ces chambres de combustion. L’outil nume´rique est
tout d’abord adapte´ pour la simulation des e´coulements re´actifs fortement turbulents avec un accent
mis sur la gestion des chocs avec des sche´mas centre´s et la discre´tisation de la convection pour la
simulation Eule´rienne de la phase disperse´e. La configuration cible est le “Statore´acteur de Recherche”
e´tudie´ expe´rimentalement par l’ONERA. Sa simulation est re´alise´e de manie`re graduelle. Tout d’abord,
il est montre´ que la simulation de la totalite´ de la configuration, y compris les diffuseurs d’entre´e
ou` se positionne un re´seau de choc, est essentielle afin de conside´rer une ge´ome´trie acoustiquement
close pour reproduire correctement les modes d’oscillation du statore´acteur. La pertinence du sche´ma
cine´tique est aussi e´tudie´e et il est montre´ l’importance de bien reproduire l’e´volution de la vitesse de
flamme adiabatique pour une plage de richesse grande, en raison du re´gime de combustion partiellement
pre´me´lange´. Finalement, trois cas a` richesse diffe´rente sont simule´s et un excellent accord est trouve´
avec l’expe´rience. La phe´nome´nologie et les me´canismes pilotant la combustion sont alors e´tudie´s pour
ces trois cas.
Mots-cle´s : Simulations aux Grandes Echelles, Statore´acteur, Turbulence, Instabilitie´s de combustion,
Ecoulement Diphasique.
Abstract
Design of ramjets benefits today from the progress of numerical tools which relieve the various
test stages of real engines that remain necessary for the development of such a kind of configuration. The
objective of this dissertation is to develop a methodology based on the Large Eddy Simulation (LES) to
contribute to the validation of this new type of advanced numerical tool for the simulation of ramjets
and improve the understanding of combustion in these devices. The numerical tool is first adapted for
the simulation of highly turbulent reacting flows with emphases on the management of shocks with
centered schemes and the discretization of convection for the Eulerian simulation of the dispersed phase.
The target configuration is the “Research ramjet” experimentally studied by ONERA. Simulation is
carried out gradually. First, it is shown that the simulation of the entire configuration, including diffusers
at the inlets where shocks appear is essential to consider an acoustically close geometry to properly
reproduce the oscillation modes of combustion. The relevance of the kinetic scheme is also studied. It
is shown that reproducing the evolution of the adiabatic flame speed for a wide range of equivalence
ratio is critical because of the partially premixed combustion regime involved in this configuration.
Finally, three different cases are simulated and excellent agreement is found with experimental data. The
phenomenology and the different mechanisms governing combustion are studied for these three cases.
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Le statore´acteur a` combustion subsonique (ramjet) est un moteur ae´robie pour la propulsion super-
sonique. C’est l’un des moteurs les plus simples des moteurs a` re´action. Il ne contient effectivement
aucune partie mobile, d’ou` le pre´fixe stato. Ce moteur se re´ve`le eˆtre tre`s bien adapte´ pour la re´alisation
de missions aussi bien civiles (lanceurs re´cupe´rables, ve´hicules supersoniques) que militaires (missiles).
Un statore´acteur simplifie´ est de´crit en Fig. 1.1 ainsi que le cycle thermodynamique suivi par un tel
propulseur (Joule-Brayton). Lors du changement d’e´tat lie´ au chemin A→ B, la vitesse en entre´e d’air
doit eˆtre re´duite de manie`re isentropique tout en gardant une pression dite “be´lier”1 et une tempe´rature
e´leve´e. Dans un second temps, le passage B→ C, le processus de combustion intervient (de manie`re
isobare) avant que l’e´nergie produite ne soit convertie en e´nergie cine´tique C → D dans la tuye`re de
sortie afin de produire la pousse´e ne´cessaire a` la propulsion de l’engin.
FIG. 1.1 - Repre´sentation simplifie´e d’un statore´acteur et cycle de Joule-Brayton (diagramme P-V et T-S)
Cette pousse´e peut s’e´valuer en faisant un bilan de dynalpie qui exprime la variation d’e´nergie entre
l’entre´e et la sortie du syste`me. La dynalpie s’exprime comme h∗ = u+Pv+ v2/2 ou` u est l’e´nergie
interne massique, P la pression et v la vitesse. Cette relation peut e´galement s’exprimer a` partir de l’en-
thalpie massique par h∗ = h+ v2/2. L’application du premier principe donne alors h∗s − h∗e = wu+ q ou`
les indices s et e de´signent respectivement l’entre´e et la sortie du syste`me ferme´, wu le travail utile et q
la quantite´ de chaleur massique. L’application de cette relation a` un statore´acteur donne, en conside´rant
que le travail des forces sur les parois s’annule (hypothe`se de syme´trie de la configuration) et que les
sections d’entre´e et de sortie sont e´gales :
1Ce terme est traduit en anglais par “ram” ce qui vaut le nom de ramjet au statore´acteur
INTRODUCTION GE´NE´RALE
F = [m˙V ]s︸ ︷︷ ︸
Pousse´e brute
− [m˙V ]e︸ ︷︷ ︸
Traıˆne´e de captation
+ (Ps−Pe)S︸ ︷︷ ︸
Correction de pression
(1.1)
ou` F repre´sente la pousse´e de´livre´e par le statore´acteur. Trois termes se distinguent dans le bilan
ae´ropropulsif : le premier est la pousse´e brute correspondant aux conditions en sortie de tuye`re avale, le
second est la traıˆne´e de captation lie´e aux conditions amont et enfin le dernier terme prend en compte le
fait que la tuye`re n’est pas adapte´e (e´galite´ des pressions d’entre´e et de sortie). La pousse´e est ainsi pro-
portionnelle au carre´ de la vitesse et rend le statore´acteur efficace. Toutefois, on remarque que le syste`me
a besoin d’une vitesse initiale pour comprimer l’air (et donc d’un propulseur auxiliaire). De plus, le
fonctionnement d’un statore´acteur ne devient inte´ressant en terme de bilan d’e´nergie qu’a` partir de Mach
2 environ comme le montre la Fig. 1.2 qui repre´sente la vitesse de croisie`re exprime´e en nombre de
Mach en fonction de la pousse´e spe´cifique pour deux carburants diffe´rents (hydrocarbure et hydroge`ne)
et diffe´rents syste`mes propulsifs. La famille des statore´acteurs s’inse`re entre les turbomachines et les
statore´acteurs a` combustion supersonique. La limite haute de la vitesse de croisie`re est due au passage du
domaine supersonique a` l’hypersonique ou` les pertes de´gradent fortement les performances du moteur.
Afin de palier a` ce proble`me, la solution est alors non plus de diminuer la vitesse jusqu’au subsonique
mais de la ralentir jusqu’a` un nombre de Mach proche de deux. On parle alors de statore´acteur a` com-
bustion supersonique ou superstatore´acteur2. Les processus de combustion deviennent alors de plus en
plus complexes.
FIG. 1.2 - Re´gime de fonctionnement de diffe´rents propulseurs : impulsion spe´cifique en fonction du re´gime de
croisie`re. (Cre´dits : Kashif Khan)
2“scramjet” en anglais
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1.1 La propulsion par statore´acteur
La propulsion par statore´acteur a e´te´ invente´e par le franc¸ais Rene´ Lorin en 1907 et de´crite pour la
premie`re fois dans la revue l’ae´rophile dans un article intitule´ “Propulseur par re´action directe”. Toute-
fois, le premier prototype n’est apparu que bien plus tard. En effet, la mise en fonctionnement de ce type
de propulseur ne´cessitait une vitesse amont trop importante a` l’e´poque (plusieurs centaines de km/h) afin
d’obtenir la compression ne´cessaire pour le mettre en marche.
Les premiers de´veloppements re´els apparurent au de´but des anne´es 1930 (Fry, 2004) avec les travaux
de Leduc en France, Sanger en Allemagne, Stechkine en U.R.S.S (1929) et Marquardt aux Etats-Unis
(1927). Le premier appareil e´quipe´ d’un statore´acteur de 1.5 m de diame`tre est le Leduc 010. Celui-ci fut
pre´sente´ au salon du Bourget et affichait les folles caracte´ristiques de 1000 km/h a` 30.000 m d’altitude.
Les travaux franc¸ais furent toutefois ralentis par la guerre tandis que russes, allemands et ame´ricains
poursuivaient de nombreux de´veloppements.
FIG. 1.3 - Le Leduc 010 sur le Languedoc 31. Ce dernier permettait de propulser le prototype a` une vitesse
suffisante pour mettre en marche le statore´acteur.
Dans les anne´es 50, des nations comme l’U.R.S.S., la Grande Bretagne ou les Etats-Unis mirent au
point des statore´acteurs e´quipant des missiles et permettant d’atteindre des nombres de Mach proches de
3. En France, des e´tudes se multipliaient pour e´quiper des avions de chasse avec ce syste`me et aboutit
au premier vol en 1957 du Griffon II de´veloppe´ par Nord-Aviation (Fig. 1.4). Sa propulsion e´tait alors
assure´e par un ensemble turbo/statore´acteur. En 1959, il atteignit une vitesse record de 1643 km/h, puis
une altitude de 16400 m. Ses performances furent telles a` l’e´poque que les ame´ricains de´cide`rent de
participer au financement des essais de l’avion. La dernie`re marche a` franchir fut toutefois fatale : les
inge´nieurs ne trouve`rent pas le moyen de re´duire les gaz en mode statore´acteur (fonctionnement on/off).
Des difficulte´s ont e´galement e´te´ rencontre´es, en lien avec des interactions entre les deux blocs moteur
lors du passage au transsonique. La stabilisation de la combustion dans le statore´acteur e´tait e´galement
limitante. En effet, a` faible richesse, celle-ci n’e´tait plus assure´e ce qui explique que ce bloc a toujours
e´te´ utilise´ en acce´le´ration.
Si le Griffon ne passa jamais le stade expe´rimental et reste le seul avion e´quipe´ d’un re´el bloc propulsif
base´ sur un statore´acteur, de nombreux de´veloppements suivirent pour l’e´quipement des missiles (Sta-
taltex de l’ONERA, SA-6 en U.R.S.S ou encore l’ASM-P de l’Ae´rospatiale). Ce dernier fut de´veloppe´
dans les anne´es 80 et be´ne´ficia des dernie`res avance´es technologiques en particulier pour la re´gulation
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FIG. 1.4 - Le Griffon II avec ses pilotes, Chalard et Turcat. Le diame`tre du syste`me propulsif est d’environ 1,5 m
(Cre´dits : Docavia n° 28).
du re´gime de fonctionnement.
D’un point de vue militaire, certains missiles sont e´quipe´s de statore´acteurs. En particulier, on peut ci-
ter l’exemple du missile ASMP (Air-Sol Moyenne Porte´e) et son successeur l’ASMP-A (ASMPAme´liore´)
de´veloppe´s par EADS3, missiles nucle´aires ae´roporte´s a` vocation strate´gique et d’ultime avertissement,
embarque´s sur des avions Mirage 2000N et Super-Etendard.
1.1.1 Design d’un statore´acteur
Ce type de motorisation est le´ger et simple a` construire. Toutefois, des proble`mes de conception se
posent, en particulier vis-a`-vis de la combustion et de sa stabilisation. A ses de´buts, le statore´acteur
n’utilise qu’une entre´e d’air directement aligne´e avec la chambre principale (Fry, 2004). La stabilisation
de la flamme est alors assure´e par des accroche-flammes.
Les proble`mes de compacite´ re´sultant de ce type de configuration ainsi que les proble`mes
d’inte´gration du bloc a` l’avion en meˆme temps que le propulseur initial mene`rent au de´veloppement
de nouvelles chambres de combustion assurant de manie`re diffe´rente la stabilisation de la flamme.
En particulier, une alternative possible est d’utiliser des chambres tourbillonnaires (au meˆme titre que
la plupart des turbore´acteurs ou` la flamme est stabilise´e dans une zone de recirculation cre´e´e par un
mouvement de rotation issu de l’injecteur (Lefebvre, 1999)) ou des entre´es a` prises d’air late´rale. Ces
prises d’air cre´ent un e´largissement brusque et de´finissent deux zones : le doˆme (Fig. 1.6), situe´ entre les
3ex-Ae´rospatiale/Matra
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FIG. 1.5 - Statore´acteur conventionnel avec accroche-flamme (Cre´dits : Fry (2004); Reichstadt et al. (2007)).
entre´es d’air et le fond de chambre, et le fuˆt principal en aval. Ce concept est une ve´ritable re´volution
car en plus de la simplification de la ge´ome´trie, il permet d’aligner les diffe´rents blocs propulsifs.
L’expansion brusque cre´e diffe´rentes zones de recirculation qui permettent de stabiliser la flamme.
Dôme
FIG. 1.6 - Statore´acteur a` prise d’air late´rale.
1.1.2 Classification des statore´acteurs
Diffe´rentes classes de statore´acteurs peuvent eˆtre distingue´es en fonction du carburant utilise´ et de
l’endroit ou` ce dernier est injecte´ :
– Le carburant peut tout d’abord eˆtre pur et injecte´ sous trois phases : gazeuse (en particulier pour
l’hydroge`ne, stocke´ sous forme liquide qui s’e´vapore avant de bruˆler), liquide (Liquid-fueled ramjet
ou LFRJ) ou encore solide (Solid-fueled ramjet ou SFRJ).
– Celui-ci peut e´galement provenir d’un ge´ne´rateur de gaz a` propergol solide qui doit avoir un faible
pouvoir oxydant afin de ne pas consommer trop rapidement tout le carburant.
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1.2 Etat de l’art
1.2.1 Me´canismes d’instabilite´s
Avant de de´crire les diffe´rents travaux qui ont spe´cifiquement porte´s sur l’e´tude des statore´acteurs
ou des configurations a` e´largissement brusque avec entre´es d’air late´rales, il convient en premier lieu de
s’inte´resser aux diffe´rents me´canismes qui sont a` la base des instabilite´s qui peuvent apparaıˆtre dans de
telles configurations. Trois me´canismes principaux peuvent eˆtre e´tudie´s.
Les instabilite´s thermoacoustiques
Les instabilite´s de combustion sont souvent associe´es a` un couplage avec des ondes acoustiques du
syste`me : ce sont les instabilite´s thermoacoustiques comme de´crit pour la premie`re fois par Rayleigh
(1870). Celui-ci introduisit en premier la notion de couplage entre les ondes acoustiques propres d’une
ge´ome´trie et les fluctuations de de´gagement de chaleur issues de la combustion. Si ces deux oscilla-
tions sont en phase, alors le phe´nome`ne est amplifie´ et l’instabilite´4 apparaıˆt. Le crite`re de Rayleigh a
re´cemment e´te´ e´tendu par Culick (1987) et est toujours en de´veloppement (Nicoud & Poinsot, 2005).
On distingue majoritairement deux types de modes acoustiques : les modes a` basse et ceux a` haute
fre´quence. Les premiers sont associe´s a` des fre´quences jusqu’a` quelques centaines de Hertz (100 Hz-
800 Hz) et sont lie´s a` des modes longitudinaux, fre´quemment rencontre´s dans les statore´acteurs (Clark,
1982). Ces phe´nome`nes sont d’autant plus important a` pre´dire qu’ils peuvent interagir avec les chocs et
entraıˆner le de´samorc¸age du col, ce qui est dramatique vis-a`-vis du fonctionnement du propulseur. Quant
aux modes hautes fre´quences, i.e. de l’ordre de plusieurs milliers de Hertz (1000 Hz-5000 Hz), ceux-ci
sont lie´s a` une activite´ transverse/radiale dans la chambre de combustion. On distingue en particulier
un mode tre`s haute fre´quence, le screech (Harrje & Reardon, 1972; Crocco, 1952; Crocco & Cheng,
1956; Culick, 1976, 1977), dont la meilleure de´finition a e´te´ donne´e par Rogers & Marble (1956) ou` le
couplage entre les tourbillons en arrie`re de l’accroche flamme et le premier mode acoustique transverse
de la chambre est mis en avant. Si ces instabilite´s sont souvent ne´fastes pour la tenue de la chambre,
elles affectent d’une manie`re moindre le fonctionnement du propulseur contrairement aux modes basse-
fre´quence. Elles ont en effet une amplitude plus faible que les basses fre´quences (Abouseif et al., 1984)
et peuvent eˆtre controˆle´es relativement facilement par des vannes ou des haut-parleurs.
Les modes a` basses fre´quences, comprenant les modes de battement en volume, ont e´te´ parti-
culie`rement e´tudie´s par Rogers (1980) et sont de´crits en Sec. 1.2.3.
Les instabilite´s ae´rodynamiques
L’e´tude des e´quations d’Euler permet de mettre en avant l’existence de diffe´rents types d’ondes
convecte´es a` diffe´rentes vitesses. Les modes acoustiques ont une vitesse e´gale a` celle de l’e´coulement
plus ou moins la vitesse du son. Deux autres types d’ondes peuvent eˆtre convecte´es a` la vitesse de
l’e´coulement : les ondes de vorticite´ et les ondes entropiques. Celles-ci se distinguent des ondes acous-
tiques par le fait qu’elles ne sont pas lie´es a` des fluctuations de pression.
4Le terme d’instabilite´ peut prendre de nombreuses de´finitions. On parle ici d’oscillations de pression d’amplitude non
ne´gligeable.
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Les ondes entropiques repre´sentent les inhomoge´ne´ite´s de tempe´rature pre´sentes dans l’e´coulement,
par exemple dues a` la combustion. Celles-ci peuvent en particulier re´agir avec la tuye`re de sortie d’un
statore´acteur et se re´fle´chir en onde acoustique. Elles interviennent e´galement dans le bruit de combus-
tion, tant direct qu’indirect (Leyko et al., 2008). Finalement, celles-ci peuvent e´galement eˆtre cre´e´es au
niveau du diffuseur d’entre´e lors du mouvement du re´seau de chocs, ces derniers e´tant caracte´ristiques
d’un saut d’entropie.
Les ondes de vorticite´ s’apparentent aux instabilite´s des e´coulements cisaille´s. On s’attache ici a`
de´crire les modes pouvant apparaıˆtre dans un statore´acteur a` prises d’air late´rales. Dans de telles confi-
gurations, deux types de jets se distinguent : d’une part en aval du diffuseur des entre´es d’air ou en
sortie d’injection de carburant et d’autre part au niveau des entre´s d’air dans la chambre de combustion
principale ou` apparaıˆt une compe´tition entre les jets oppose´s (proble`me de jets impactants).
L’interaction de jets impactants n’a e´te´ que peu e´tudie´e et est pourtant un sujet essentiel dans la
description de l’e´coulement dans une chambre a` e´largissement brusque avec entre´es d’air late´rales. En
effet, que ce soit le me´lange ou les diffe´rentes zones de recirculation, ces phe´nome`nes de´pendent en
premier lieu de l’interaction entre les jets. Celle-ci permet e´galement de remplir le doˆme d’air et ainsi
d’ame´liorer le me´lange, la` ou` la combustion prend place.
Erickson & Olfe (1978) ont e´tudie´ la stabilite´ d’un e´coulement a` contre-courant d’un fluide in-
compressible et non-visqueux. Ils ont montre´ que l’e´coulement est stable pour des petites perturba-
tions sinusoı¨dales en entre´e et que deux me´canismes entrent en compe´tition : d’une part l’instabilite´
de Kelvin-Helmholtz (cisaillement) qui amplifie les perturbations et d’autre part l’e´tirement impose´
par l’acce´le´ration du fluide non-perturbe´ qui les atte´nue. Powell (1960) a introduit le concept d’image
miroir pour de´crire cette compe´tition entre deux jets : si ceux-ci sont se´pare´s d’une distance H, alors
l’e´coulement est e´quivalent a` l’impact d’un jet sur une plaque plane situe´e a` H/2, Fig. 1.7.
La compe´tition de jets a e´te´ e´tudie´e expe´rimentalement par Nosseir & Behar (1986) et Miau et al.
(1989). La chambre est bidimensionnelle (Fig. 1.7) et les entre´es d’air a` section rectangulaire. Les jets im-
pactent l’un sur l’autre a` 180◦. Les visualisations (Nosseir & Behar, 1986; Nosseir et al., 1987) montrent
que les jets sont anime´s de battements antisyme´triques : chaque jet est tour-a`-tour de´vie´ vers le doˆme.
Cette de´flexion des jets s’accompagne d’une ge´ne´ration de paire de tourbillons contra-rotatifs. Deux
tourbillons de signe oppose´ sont cre´e´s en raison de la compe´tition des deux jets qui sont de´vie´s l’un
apre`s l’autre. Ils expliquent cette ge´ne´ration par les fluctuations de vitesse sur le plan d’impact. L’impact
des jets ge´ne`re des fluctuations de pression qui sont amplifie´es par un me´canisme de retour, similaire au
mode`le edgetone qui re´sulte d’un couplage convectif/acoustique.
L’edgetone a e´te´ en particulier e´tudie´ dans le cadre de l’interaction d’un jet libre avec une plaque
plane : le jet de´veloppe des structures tourbillonnaires (comme identifie´es pre´ce´demment) qui sont
convecte´es vers l’aval, viennent impacter la plaque plane et sont re´fle´chies en onde acoustique. Sous
certaines conditions de phase et de gain, une re´sonance apparaıˆt. Nosseir & Ho (1982) ont e´crit cette









ou` L est la distance entre la plaque plane et l’injecteur, V la vitesse de l’e´coulement, c la vitesse du
son, θ l’angle de propagation des ondes acoustiques et N un entier. Ce couplage hydroacoustique se






FIG. 1.7 - Sche´ma du banc utilise´ par Nosseir & Behar (1986) et description du mode de battement
antisyme´trique et de la ge´ne´ration de tourbillon dans la re´gion d’impact des jets. Chaque jet est tour a` tour en
partie de´fle´chi vers la re´gion du doˆme. Une paire de tourbillons contrarotatifs apparaıˆt dans la re´gion d’impact
en raison de la modulation des profils de vitesse.
L’effet du nombre de Reynolds a e´te´ e´tudie´ par Nosseir & Behar (1986) (Re ≈3000) et Miau et al.
(1989) (Re≈20000) et ces derniers ont montre´ la limite du mode`le de Powell : celui-ci n’est valable que
dans le cas de jets laminaires.
Instabilite´s lie´es aux chocs dans les diffuseurs des entre´es d’air
Les diffuseurs des entre´es d’air des statore´acteurs constituent une partie essentielle du bloc propulseur.
Ils permettent en effet de fixer le de´bit ainsi que d’amener la compression ne´cessaire pour le cycle de
Joule-Brayton. Dans des conditions de fonctionnement standard et en fonction du re´gime conside´re´ (et
donc de la pression statique chambre), un re´seau de choc plus ou moins complexe s’installe en aval
du diffuseur. On notera que plus la pression statique chambre est forte et plus le re´seau se de´place
vers l’amont. Les niveaux de pression dans la chambre peuvent ainsi perturber le fonctionnement des
entre´es et plus particulie`rement le re´seau de choc. Ces effets sont plus ou moins forts : cela va de la
de´te´rioration de l’efficacite´ des entre´es d’air au de´sarmoc¸age ou au pompage des ondes de choc, ce qui
est alors catastrophique (Hsieh et al., 1987; Oh et al., 2005). Les calculs de Culick & Rogers (1983) ont
en particulier montre´ que les chocs dans les diffuseurs peuvent piloter une instabilite´.
1.2.2 Caracte´risation ge´ome´trique des configurations a` entre´es d’air late´rales
Avant toute chose, on notera que peu d’e´tude sur des configurations quasi-industrielles existent5. On
peut citer l’exemple de l’Aquavit de Volvo dans les anne´es 1980 e´tudie´ par Sjoblom (1989) en combinant
5On parle ici d’e´tudes rendues publiques.
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deux bancs expe´rimentaux diffe´rents, l’un pour le me´lange (analyse du me´lange) et l’autre pour le re´actif
(performances globales seulement et limites de stabilite´). Chuang et al. (1989) a comple´te´ ces e´tudes
en soulignant la nature tridimensionnelle de l’e´coulement avec en particulier la pre´sence de quatre tour-
billons he´licoı¨daux dans les coins qui permettaient la convection du carburant pre´sent dans le doˆme vers
l’aval ainsi que leurs effets stabilisateurs sur la flamme. Il a e´galement remarque´ un battement des jets a`
800 Hz qui permettait pe´riodiquement de laisser passer du fuel vers l’aval lorsque les jets s’e´loignaient de
l’axe me´dian. Il a ainsi mis en e´vidence le blocage ae´rodynamique cre´e´ par l’e´coulement d’air provenant
des manches.
FIG. 1.8 - Sche´ma du banc expe´rimental de l’Aquavit e´tudie´ par Sjoblom (1989)
Les diffe´rentes difficulte´s rencontre´es lors de la caracte´risation expe´rimentale de chambres indus-
trielles a motive´ la mise en place d’expe´riences simplifie´es permettant de de´crire un-a`-un les diffe´rents
phe´nome`nes pre´sents dans un statore´acteur. La premie`re e´tude expe´rimentale sur de telles configurations
a ainsi consiste´ a` caracte´riser les diffe´rents parame`tres ge´ome´triques les de´finissant : angle des manches
a` air, hauteur/largeur du doˆme...
Des e´tudes expe´rimentales sur des configurations de plus en plus complexes furent mises en place. On
notera en particulier les travaux re´alise´s au laboratoire EM2C du CNRS/Ecole Centrale par Samaniego
et al. (1993) et Montazel et al. (1992) sur le foyer “LIC” (Lateral Injection Combustor). Cette confi-
guration est similaire a` celle utilise´e par Nosseir & Behar (1986) et se concentre sur les phe´nome`nes
bidimensionnels. Le point fort de la manipulation est qu’elle a e´te´ fortement instrumente´e avec des me-
sures de vitesses, d’e´mission de radicaux OH... Un pre´me´lange est directement injecte´ par les manches
a` air. Le battement cohe´rent des jets est observe´ a` froid. En re´actif, ce battement antisyme´trique est rem-
place´ par un battement syme´trique des jets. En re´gime stable, deux zones de combustion sont de´tecte´es,
dans le doˆme et au droit des manches a` air. La recirculation des gaz chauds obtenus apre`s l’allumage
permet d’entretenir et de stabiliser la flamme par auto-allumage. A richesse e´leve´e, la combustion dans
le doˆme disparaıˆt. L’extinction pauvre de la flamme peut s’expliquer par l’apparition du battement an-
tisyme´trique des jets, de´stabilisant la combustion, qui n’est plus contrebalance´ par l’expansion des gaz
chauds.
Deux re´gimes d’instabilite´ de combustion a` basse fre´quence sont identifie´s, un mode pauvre et un
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mode riche. Les auteurs ont montre´ que ces instabilite´s sont caracte´rise´es par des battements de jets en
lien avec la combustion instationnaire. Cette dernie`re diffe`re selon la position dans le LIC : la combustion
est pulse´e dans le doˆme (fluctuation du de´gagement de chaleur immobile) tandis qu’en aval des entre´es
d’air, elle re´sulte de la convection par l’e´coulement de perturbations spatiales de de´gagement de chaleur.
Le post-traitement des re´sultats montrent que ces instabilite´s re´sultent du couplage des modes acous-
tiques du foyer, du battement des jets et de la combustion.
Plus re´cemment, au de´but des anne´es 1990, l’ONERA a lance´ un programme de recherche nomme´
“Statore´acteur de Recherche” (Ristori et al., 1999) afin d’ame´liorer la compre´hension des phe´nome`nes
intervenant dans de tels propulseurs ainsi que pour l’ame´lioration des codes de pre´vision nume´rique. En
effet, a` la suite du de´veloppement de l’ASMP, des besoins se sont faits sentir afin d’alle´ger les couˆts de
de´veloppement des chambres de combustion.
D’autres configurations existent, plus ou moins connues, plus ou moins confidentielles.
1.2.3 Etude expe´rimentale des instabilite´s dans un statore´acteur a` prise d’air late´rale
Suite aux nombreuses e´tudes de statore´acteurs, la proble´matique de leur stabilite´ a vite e´te´ identifie´e
comme e´tant cruciale pour le succe`s de ces moteur. A ce titre, divers montages expe´rimentaux ont e´te´
de´die´s a` leurs e´tudes.
La pre´diction des instabilite´s longitudinales est de premie`re importance. Ces modes ont e´te´ e´tudie´s en
particulier par Clark (1982) pour l’e´coulement re´actif dans un statore´acteur a` prise d’air late´rale (angle
de 60◦) avec injection de carburant dans les manches. La configuration est montre´e par la Fig. 1.9.
L’utilisation d’un solveur 1D acoustique a permis de relier les modes longitudinaux pre´sents dans la
chambre aux premiers modes acoustiques (avec plus ou moins de succe`s, les impe´dances d’entre´e n’e´tant
pas prises en compte ainsi que la combustion dans le fuˆt principal et les effets de Mach non nul). En
faisant varier soit la longueur des manches, soit la longueur du fuˆt, diffe´rents modes longitudinaux (cf
Fig. 1.10) sont excite´s aux environs de 300 Hz. Pour la configuration de re´fe´rence, le second mode
longitudinal est excite´. En augmentant la longueur des manches, le troisie`me mode est excite´ tandis que si
la longueur du fuˆt est diminue´e, deux modes apparaissent a` 300 et 400 Hz environ et sont caracte´ristiques
des deux pre´ce´dents modes. Le re´sultat le plus important a e´te´ obtenu pour des re´gimes proches de
l’extinction pauvre : un autre mode apparaıˆt a` plus basse fre´quence (≈ 130 Hz) et pour lequel le fuˆt
oscille en phase : ce mode est identifie´ au mode de volume.
FIG. 1.9 - Sche´ma du banc utilise´ par Clark (1982)
Les pre´dictions du solveur acoustique n’e´tant pas excellentes, en particulier dans les manches a` air
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Mode de volume Premier mode longitudinal Deuxie`me mode longitudinal
FIG. 1.10 - Amplitude et phase des modes identifie´s par Clark (1982).
ou` l’importance du choc normal dans le diffuseur n’est pas ne´gligeable, Humphrey (1986) a e´tudie´ les
diffe´rentes interactions acoustique/entropique dans la chambre. Cette motivation re´sultait des re´cents
re´sultats obtenus par Abouseif et al. (1984) qui ont montre´ un couplage entre deux phe´nome`nes, l’un
situe´ dans la zone de combustion et l’autre dans la tuye`re de sortie : des ondes de pression sont cre´e´es
lorsque des ondes entropiques sont convecte´es a` travers la tuye`re de sortie et a` l’inverse, des ondes
entropiques sont ge´ne´re´es lorsque les ondes de pression alte`rent la combustion Yu et al. (1991). Le
mode`le propose´ devait cependant eˆtre revu, en particulier en prenant en compte les phe´nome`nes amont a`
la flamme et l’influence des re´seaux de chocs amonts (Candel, 1975).
Un couplage peut e´galement apparaıˆtre entre des laˆche´s de tourbillons dans la zone de cisaillement
issue des manches a` air qui vont venir entretenir la combustion pe´riodiquement comme l’a montre´ Hedge
et al. (1987).
1.2.4 Approches nume´riques de la simulation des statore´acteurs
Au-dela` des avant-projets, la conception des statore´acteurs est largement empirique et est base´e sur
l’expe´rience et le savoir-faire de l’industrie. Si les essais expe´rimentaux sont essentiels a` la validation
d’un nouveau syste`me propulsif (en particulier, ils permettent de valider son comportement sur l’en-
semble du domaine de fonctionnement de l’engin, de de´finir parfaitement les limites d’extinction riche
et pauvre...), ceux-ci n’en restent pas moins tre`s couˆteux et des moyens expe´rimentaux pousse´s ne sont
pour l’instant accessibles que pour des configurations expe´rimentales et non industrielles. Le recours a`
la simulation nume´rique apparaıˆt ainsi comme un moyen paralle`le essentiel a` la caracte´risation du fonc-
tionnement d’un statore´acteur. Qui plus est, il ouvre e´galement la voie a` une meilleure compre´hension
de l’e´coulement au sein de configurations complexes afin de mieux comprendre par exemple la stabi-
lisation de la flamme, les instabilite´s thermoacoustiques, les effets de tempe´rature sur les parois... La
simulation nume´rique permet donc de fournir des e´le´ments de re´ponse plus ou moins avance´s et surtout
comple´mentaires aux e´tudes expe´rimentales :
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– Quelles sont les performances globales de la chambre ? Quel est le rendement de pression, de
combustion, la pousse´e ge´ne´rique de l’engin... ?
– Quelles sont les caracte´ristiques moyennes de la chambre, en particulier en terme de tempe´rature a`
la paroi, de vitesse... ?
– Finalement, quelles sont les caracte´ristiques instationnaires du bloc propulsif ? Il est en effet es-
sentiel de pre´dire les instabilite´s au sein d’une chambre ou` la flamme n’est stabilise´e que par
l’e´coulement lui-meˆme. La pre´diction du soufflage de la flamme est de´terminante de meˆme que
celle des oscillations de pression dans la chambre. Effectivement, si des fluctuations de pression
sont convecte´es vers les entre´es d’air, sous certaines conditions, leur interaction avec les chocs en
entre´e peuvent de´samorcer la tuye`re et de´grader fortement le statore´acteur (celle-ci ne fonctionnant
plus).
Performances de la chambre
Les premie`res me´thodes utilise´es pour pre´dire les caracte´ristiques globales d’un statore´acteur pour
un point de fonctionnement donne´ ont e´te´ re´alise´ par Rutz (1981). Ce type de me´thode de´couplait
ae´rodynamique et combustion. Les principales structures de l’e´coulement (zones de recirculation) e´taient
ainsi de´termine´es (de manie`re nume´rique ou expe´rimentale par injection de traceur) et l’application d’un
mode`le de re´acteur homoge`ne (code de cine´tique chimique pure) permettait d’approcher le rendement
de combustion. Les crite`res de´terminants pour caracte´riser les re´acteurs sont le temps de se´jour, les
e´changes de masse, le volume conside´re´... Ce travail fastidieux ne´cessitait ainsi une base expe´rimentale
de´taille´e ce qui e´tait assez limitant. Par la suite, Mir (1981) ou Grohens (2000) ont cherche´ a` syste´matiser
la pre´diction des performances d’une chambre de combustion avec l’utilisation exclusive de me´thodes
nume´riques. Le de´faut introduit par ce type de me´thode est la de´tection des re´acteurs e´le´mentaires, for-
tement base´e sur l’empirisme. Les incertitudes introduites par les diffe´rents mode`les comme la quantifi-
cation de la turbulence furent un autre frein au bon de´veloppement de la me´thode.
Approche RANS
L’e´tape suivante est donc la simulation de l’ae´rodynamique et de la combustion par des me´thodes
RANS (pour Reynolds Averaged Navier-Stokes), approche moins couˆteuse que la simulation aux grandes
e´chelles (ou bien suˆr la simulation directe). Dans cette approche, toutes les e´chelles de la turbulence sont
mode´lise´es. Le re´sultat d’une simulation RANS correspond a` une moyenne sur un nombre important de
re´alisations du champ fluide (Chassaing, 2000; Pope, 2000). Cette approche est largement diffuse´e dans
l’industrie, en particulier graˆce a` son faible couˆt par rapport aux me´thodes plus e´labore´es, mais ne permet
pas de de´crire des phe´nome`nes instationnaires ou transitoires. Ne pas re´soudre les effets des plus grosses
structures de la turbulence reste toutefois proble´matique dans le cadre de la simulation de statore´acteurs.
La turbulence y est en effet fortement anisotrope et sa mode´lisation par des mode`les de turbulence (de
type mode`les a` deux e´quations comme k-ε (Wilcox, 1993; Cousteix, 1989)) est alors mis a` de´faut, ce
type de mode´lisation reposant grandement sur l’hypothe`se d’isotropie a` fort Reynolds (Tennekes & Lum-
ley, 1972). L’appel a` l’empirisme est alors de mise et passe par la parame´trisation des constantes (Tur-
pin, 2001) mais reste trop spe´cifique a` un point de fonctionnement d’une configuration donne´e. Cette
mode´lisation par approche RANS est encore plus questionnable pour la description du me´lange. Pour
les statore´acteurs, les phe´nome`nes tels que les modes pre´fe´re´s de jets, les interactions jet/jet ou encore
les zones de cisaillement doivent eˆtre de´crits avec pre´cision pour bien rendre compte de la composition
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locale du me´lange comme l’a montre´ Reichstadt et al. (2007). Le recours a` des mode`les RANS plus
e´labore´s comme l’ARSM (Algebraic Reynolds Stress Model) a permis des ame´liorations inte´ressantes
dans la pre´diction des champs de vitesse ainsi que des structures cohe´rentes (Liou & Hwang, 1989).
Le recours a` la simulation nume´rique a permis de mieux caracte´riser l’impact des caracte´ristiques
ge´ome´triques de la chambre, qu’il s’agisse de l’angle des manches a` air par rapport au fuˆt (Yen & Tzu-
Hsiang, 1993) ou de la taille du doˆme (Raja Singh Thangadurai et al., 2004a,b).
L’impact du mode`le de combustion est e´galement de´terminant. Barthelemy & Dufour (2001) ont
cherche´ a` e´tendre le mode`le de flamme cohe´rente (Candel et al., 1990) a` la combustion partiellement
pre´me´lange´e. Montazel et al. (1992) ont e´galement applique´ un mode`le base´ sur le concept de flamme-
lette (Peters, 2000) et le transport de la surface de flamme a` la configuration du “LIC” en obtenant de bons
accords avec l’expe´rience. La chimie est dans cette dernie`re traite´e a` l’aide d’une bibliothe`que de flam-
melettes tandis que l’effet de la turbulence est mode´lise´e. Les fermetures ne´cessite´es par le mode`le res-
tent toutefois largement base´es sur l’empirisme. L’application a` des chambres re´elles comme le MPSR-2
(Missile Probatoire Statore´acteur Rustique 2) par Turpin (2001) n’a pas permis de fournir une pre´vision
suffisante des performances de la chambre. En effet, la plupart du temps, les mode`les sont valide´s sur
des flammes tests simples comme la flamme de Masri (Bilger et al., 1990) puis applique´s a` des chambres
bien plus complexes ou` la multiplication des phe´nome`nes rend difficile l’utilisation d’un mode`le type.
Approche instationnaire
La pre´diction du me´lange dans une chambre de statore´acteur est essentielle pour avoir une pre´vision
nume´rique fiable. Toutefois, les limites d’une approche RANS a e´te´ souligne´e dans la configuration
du “Statore´acteur de Recherche” par Reichstadt et al. (2007). En effet, la simulation d’une maquette
de me´lange ou` du CO2 est injecte´ comme traceur du carburant a montre´ que les niveaux de fractions
massiques e´taient fortement surpre´dits au niveau de l’injection de carburant (Heid & Ristori, 2003). Le
passage a` la SGE ou` les plus grandes structures de l’e´coulement sont re´solues et la mode´lisation re´duite
a` celle des plus petites structures est une e´tape plaisante pour pallier a` cette difficulte´.
Les premie`res SGE ont e´te´ mene´es par Menon & Jou (1990) en e´coulement non-re´actif puis re´actif en
s’inte´ressant en particulier aux instabilite´s de combustion. La configuration e´tait alors bidimensionnelle
afin de limiter le couˆt de calcul. L’impact du mode`le de combustion e´tant essentiel, Menon s’est alors
inte´resse´ a` l’adaptation des mode`les au cadre de la SGE. Au CERFACS, Colin et al. (2000) ont applique´
le mode`le de flamme e´paissie a` l’Aquavit et ont pu pre´dire d’une part le battement des jets a` la fre´quence
observe´e mais e´galement les diffe´rentes zones re´actives.
Plus re´cemment, Ko (2005) a e´tudie´ l’impact de la position des injecteurs de carburant dans les
manches a` air sur le me´lange ainsi que la position des zones de recirculation dans la configuration.
En particulier, celui-ci montre que les laˆchers de tourbillons issus des manches a` air est modifie´.
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1.3 Motivations et objectifs de l’e´tude
Cette the`se est finance´e par la DGA (De´le´gation Ge´ne´rale pour l’Armement), soutenue parMBDA6,
socie´te´ partage´e par BAE systems, EADS et Finmeccanica et a e´te´ re´alise´e au CERFACS7 (Centre
Europe´en de Recherche et de Formation Avance´e en Calcul Scientifique). Le code AVBP a e´te´ initialement
de´veloppe´ et valide´ pour la simulation des chambres de turbine a` gaz (Boileau et al., 2008b; Staffelbach
et al., 2006, 2009). Toutefois, le passage a` la simulation nume´rique de l’e´coulement dans un statore´acteur
pose diffe´rents proble`mes comme souligne´ dans les diffe´rentes sections pre´ce´dentes :
– Dans une chambre sans accroche-flamme ni zone de recirculation stable, l’impact du mode`le de
combustion ainsi que son interaction avec la turbulence et la cine´tique chimique doit eˆtre la plus
proche possible de la physique et rendre compte du re´gime de combustion partiellement pre´me´lange´
dans la chambre qui a un lien fort avec les instabilite´s se de´veloppant dans la chambre.
– Le concept de statore´acteur repose en premier lieu sur l’utilisation des diffuseurs d’entre´e pour
garantir les bonnes conditions ge´ne´ratrices dans l’e´coulement. La bonne reproduction du re´seau
de choc en sortie de tuye`res amonts est donc essentielle que ce soit pour l’e´tude de l’e´coulement
ae´rodynamique ou pour l’examen de la re´ponse acoustique du syste`me. Les me´thodes de capture
de choc pre´sentent dans AVBP ne sont pas a` ce jour suffisament e´labore´es pour assurer une bonne
reproductibilite´ de la physique ainsi que la robustesse du calcul.
– Les effets de compressibilite´ sur les termes de sous-mailles ne peuvent plus eˆtre ne´glige´s.
– Les pertes thermiques ainsi que le rayonnement sont e´galement tre`s importants dans ce type de
configuration confine´e.
– En configuration statore´acteur, la simulation de la phase liquide est e´galement proble´matique.
L’outil nume´rique doit eˆtre sufisament robuste pour de´crire le comportement de la phase disperse´e,
qui la`-encore a un impact fort sur les re´gimes de combustion.
Au travers de cet e´tude, les principaux axes de travail aborde´s ont e´te´ les suivants :
– De´veloppement de l’outil AVBP
Il s’agit de contribuer a` la validation de l’approche de la Simulation aux Grandes Echelles
(SGE) et en particulier des diffe´rentes me´thodes utilise´es dans le code AVBP pour la simulation
d’e´coulements re´actifs diphasiques fortement compressibles et de l’appliquer a` la configuration du
“Statore´acteur de Recherche” de l’ONERA. La premie`re e´tape a e´te´ d’e´valuer les diffe´rents points
durs de ce type de configuration et les diffe´rentes me´thodes a` meˆme de les corriger. En particulier,
il a e´te´ ne´cessaire d’introduire dans AVBPune autre me´thode pour la capture de choc ainsi qu’un
mode`le de sous-maille pour les e´coulements compressibles. Le dernier point dur identifie´ concerne
la gestion nume´rique de la phase disperse´e dans AVBP. Diffe´rentes me´thodes ont e´te´ introduites
afin de palier au manque de robustesse ou de pre´cision des me´thodes utilise´es jusque-la`.
– Analyse phe´nome´nologique de l’e´coulement dans le statore´acteur de recherche
On s’est inte´resse´ e´galement a` de´crire avec plus de pre´cision la phe´nome´nologie de la combus-
tion monophasique dans le Statore´acteur de Recherche, configuration e´tudie´e expe´rimentalement
et nume´riquement par l’ONERA, ceci dans le but d’eˆtre a` meˆme de pre´dire les principales ca-
racte´ristiques du moteur. Diffe´rents points de fonctionnement ont e´te´ e´tudie´, tous pour un re´gime




1.4 Organisation du manuscrit
1.4 Organisation du manuscrit
- La premie`re partie contient une description bre`ve de l’approche the´orique et nume´rique employe´e
dans la the`se. Les chapitres 2 et 3 de´crivent les e´quations de Navier-Stokes utilise´es pour la simula-
tion de l’e´coulement re´actif gazeux du “Statore´acteur de Recherche” tandis que le chapitre suivant
pre´sente les e´quations pour la phase disperse´e, utilise´es pour la troisie`me partie. Le chapitre 3
pre´sente l’approche nume´rique de fac¸on ge´ne´rale dans AVBP. Le chapitre 4 pre´sente diffe´rentes
me´thodes utilisables pour la capture de chocs avec des sche´mas de convection centre´s, essentielles
pour la simulation des re´seaux de chocs en aval des diffuseurs d’entre´e. Enfin, le chapitre 5
pre´sente diffe´rentes me´thodes de post-traitement pour la compre´hension et l’analyse des re´sultats
fournies par la simulation aux grandes e´chelles, en particulier la de´composition en modes propres.
- La deuxie`me partie traite de la simulation du “Statore´acteur de Recherche”. Apre`s une description
de l’expe´rience chapitre 6 et de la topologie de l’e´coulement a` froid, chapitre 7, l’impact de la
cine´tique chimique sur les pre´dictions SGE est e´tudie´e. En particulier, on cherchera a` e´valuer
l’impact de la capacite´ du sche´ma a` reproduire l’e´volution de la vitesse de flamme laminaire en
fonction de la richesse. L’effet des conditions aux limites (inclusion des diffuseurs en entre´e) a
e´te´ e´galement e´tudie´. Le dernier chapitre de cette section vise a` de´crire la phe´nome´nologie de la
combustion pour trois cas de richesse globale diffe´rente et permet de qualifier la reproductibilite´
de l’expe´rience par rapport aux calculs SGE.
- La troisie`me partie est de´die´e a` l’e´tude de la strate´gie nume´rique a` adopter pour la simulation de
la phase disperse´e. En effet, le formalisme Euler-Euler disponible dans AVBP induit la pre´sence de
forts gradients ce qui rend l’utilisation de sche´mas centre´s tre`s sensible. Trois classes de sche´mas
sont compare´es afin de potentiellement reme´dier a` cette difficulte´ sur des cas tests du plus simple
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E´quations de conservation pour les
e´coulements gazeux re´actifs
Cette section pre´sente les e´quations de conservation dites de Navier-Stokes e´tablies pour des me´langes
gazeux compressibles et re´actifs, ainsi que les diffe´rents mode`les et hypothe`ses concernant la thermody-
namique, la diffusion et la cine´tique re´actionnelle.
2.1 E´quations et variables conservatives
On e´crit les e´quations de conservation d’un e´coulement multi-espe`ces re´actif sous la forme suivante :
∂w
∂ t
+∇ ·F = s (2.1)
ou`w= (ρu,ρv,ρw,ρE,ρk)T est le vecteur des variables transporte´es avec respectivement ρ , u, v, w, E et
ρk, la masse volumique, les trois composantes du vecteur vitesse u= (u,v,w)T , E = Ei+ 12u ·u l’e´nergie
totale non chimique (Ei est l’e´nergie interne) et ρk = ρYk avec Yk la fraction massique de l’espe`ce k, k
variant de 1 a` N, N e´tant le nombre d’espe`ces. F est le tenseur des flux que l’on de´compose de fac¸on
classique en une partie non diffusive FI(w) et une partie diffusive FV (w,∇w). Le vecteur des termes
sources se compose de deux parties telles que s = sc + sl-g ou` sc est le terme source lie´ a` la re´action
chimique (cf. section 2.7) et sl-g est le terme source duˆ aux effets de la phase liquide sur la phase gazeuse.























ou` la pression hydrostatique P est de´termine´e par l’e´quation d’e´tat des gaz parfaits (Eq. 2.13).
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ou` τ est le tenseur des contraintes visqueuses, Ji,k est le flux diffusif de l’espe`ce k dans la direction i (cf.
section 2.4) et qi est le flux diffusif de chaleur (cf. section 2.5). τ est de´fini par :
τi j = 2µ
(
Si j− 13δi jSll
)











ou` Si j est le tenseur des vitesses de de´formation et µ est la viscosite´ dynamique (cf. section 2.6).
Note : Par la suite, en l’absence de pre´cision, les indices i, j et l de´signent l’une des trois directions
de l’espace. Leur re´pe´tition implique une sommation sur ces trois directions (notation d’Einstein). Dans
tout ce document, l’indice k repre´sente uniquement la kie`me espe`ce et ne suit pas la re`gle de sommation
(sauf dans les cas mentionne´s).
2.2 Variables thermodynamiques
L’e´tat de re´fe´rence est pris a` la pression P0 = 1 bar et a` la tempe´rature T0 = 0 K. Les enthalpies
sensibles h˜s,k et entropies s˜k sensibles sont tabule´es tous les 100 K de 0 a` 5000 K et sont de´finies respec-







, i= 1,51 (2.5)
s˜k(Ti) =
s˜mk (Ti)− s˜mk (T0)
Wk




Cv,kdT = h˜s,k(Ti)− rkTi i= 1,51 (2.7)
Le symbole ˜ correspond a` la valeur tabule´e d’indice i et l’exposant m repre´sente une valeur molaire. h˜ms,k,
s˜mk et la masse molaire Wk sont de´termine´es a` partir de la table JANAF (Stull & Prophet, 1971). Enfin,
l’e´nergie sensible de l’espe`ce k est donne´e par l’Eq. 2.7 ou` rk est fourni par l’Eq. 2.14. Les capacite´s
calorifiques a` pression constante Cp,k et a` volume constant Cv,k sont suppose´es constantes entre Ti et
Ti+1 = Ti+ 100 K. Elles sont respectivement de´termine´es par les Eqs. 2.8 et 2.9. L’e´nergie sensible de
l’espe`ce k est de´finie par une interpolation line´aire via la tempe´rature (Eq. 2.10). L’e´nergie sensible et
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ou`W est la masse molaire du me´lange. La constante du me´lange r et les capacite´s calorifiques Cp et Cv

























ou` R = 8.3143 J.mol−1.K−1 est la constante universelle des gaz parfaits. L’exposant polytropique du
me´lange est donne´ par γ = Cp/Cv. La constante du me´lange, les capacite´s calorifiques et l’exposant
polytropique de´pendent de la composition locale du me´lange de´finie par les fractions massiques Yk(x, t).
Elles sont donc de´pendantes de l’espace et du temps :
r = r(x, t), Cp =Cp(x, t), Cv =Cv(x, t), et γ = γ(x, t) (2.17)
A` partir de l’e´nergie sensible, on de´duit la tempe´rature en utilisant les Eq. 2.10 et 2.11. Enfin, les
conditions limites ne´cessitent le calcul de la vitesse du son du me´lange c de´finie par c2 = γrT .
2.4 Diffusion mole´culaire multi-espe`ces
Dans un e´coulement multi-espe`ces, la conservation de la masse totale implique que l’Eq. 2.18 soit
satisfaite. Vk repre´sente la vitesse de diffusion de l’espe`ce k (k = 1, ...,N) et s’exprime en utilisant
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l’approximation d’Hirschfelder-Curtis (Eq. 2.19). L’Eq. 2.19 fait intervenir les gradients des fractions





YkV ki = 0 (2.18)










Si on somme les k de l’Eq. 2.20, la conservation de la masse totale exprime´e par l’Eq. 2.18 n’est pas
ne´cessairement respecte´e. On ajoute alors la contribution d’une vitesse de diffusion corrective Vc pour
assurer la conservation de la masse totale de gaz (Eq. 2.21) (Poinsot & Veynante, 2005). Le flux de



























ou` Dk est la diffusivite´ de l’espe`ce k dans le me´lange de´finie en section 2.6.
2.5 Diffusion de la chaleur
Le flux de chaleur total q est la somme de deux termes : le flux de chaleur par conduction, que l’on
mode´lise par une loi de Fourier, et le flux de chaleur duˆ a` la diffusion des espe`ces (cf. section 2.4). Ces
deux termes sont de´taille´s dans l’Eq. 2.24.






















ou` λ est la conductivite´ thermique du me´lange de´finie en section 2.6.
2.6 Coefficients de transport diffusif
Dans la plupart des codes de me´canique des fluides utilisant un me´lange de plusieurs espe`ces, la
viscosite´ dynamique µ est suppose´e inde´pendante de la composition du me´lange1. La loi puissance
1Les erreurs lie´es a` cette hypothe`se sont faibles tant que le me´lange est un gaz parfait
38
2.7 Cine´tique chimique
(Eq. 2.26) est une approximation re´aliste qui prend en compte les variations de la viscosite´ dynamique
en fonction de la tempe´rature :






ou` µre f est la viscosite´ mesure´e a` la tempe´rature Tre f ge´ne´ralement dans le me´lange de gaz frais. L’ex-
posant b est typiquement dans la plage 0.5-1.0. Pour un me´lange d’hydroge`ne et d’oxyge`ne a` la stoe-







La conductivite´ thermique du me´lange (qui utilise un nombre de Prandtl Pr suppose´ constant) ainsi
que la diffusivite´ thermique sont de´finies respectivement par λ = µCpPr et Dth =
µ
ρPr .
La diffusivite´ mole´culaire Dk est exprime´e a` l’aide des coefficients binaires Di j obtenus au moyen
de la the´orie cine´tique des gaz (Hirschfelder et al., 1969). La diffusivite´ mole´culaire Dk est de´finie par
l’Eq. 2.27 (Giovangigli, 1999) :
Dk =
1−Yk
∑Nj 6=kX j/D jk
(2.27)
Les coefficients binaires Di j sont des fonctions complexes de´pendant des inte´grales de collision et des
variables thermodynamiques. Dans un code DNS utilisant une chimie complexe, utiliser l’Eq. 2.27 a
un sens. A` l’inverse, les codes LES qui utilisent un sche´ma cine´tique simplifie´ ne ne´cessitent pas une
mode´lisation aussi pre´cise. On adopte donc une approche simplifie´e en faisant l’hypothe`se que les
nombres de Schmidt de chaque espe`ce Sck sont constants. La diffusivite´ mole´culaire Dk est alors de´finie
par Dk =
µ
ρ Sck ou` Sck est le nombre de Schmidt de l’espe`ce k suppose´ constant. Pr et Sck mode´lisent
la diffusion laminaire thermique et mole´culaire. Leurs valeurs sont obtenues a` l’aide des librairies de
CHEMKIN2 (Transfit) (Kee et al., 1991), en calculant leur valeur dans les gaz bruˆle´s issus de la mise en
e´quilibre d’un me´lange inflammable.
2.7 Cine´tique chimique
Le terme source sc de l’Eq. 2.1 est de´fini par : sc = (0,0,0, ω˙T , ω˙k)T avec ω˙T le taux de de´gagement
de chaleur et ω˙k le taux de re´action de l’espe`ce k. Le mode`le de combustion implante´ dans AVBP est
une loi d’Arrhe´nius e´crite pour N re´actifs note´s Mk j et implique´s dans m re´actions. Les re´actions se
mettent sous la forme de´finie par l’Eq. 2.28. Le taux de re´action ω˙k de l’espe`ce k est de´fini par l’Eq. 2.29
comme la somme des taux de re´action ω˙k j de l’espe`ce k dans chaque re´action j ( j variant de 1 a` m). Les
coefficients stoechiome´triques des re´actifs ν ′k j et des produits ν
′′
k j permettent de calculer les coefficients
globaux νk j = ν ′′k j−ν ′k j. Q j est le taux d’avancement de la re´action j de´fini par l’Eq. 2.30. K f , j et Kr, j
sont les constantes des re´actions directe et inverse de´finies respectivement par les Eq. 2.31 et 2.32. A f , j
est le facteur pre´-exponentiel et Ea, j est l’e´nergie d’activation. Kr, j est impose´ par l’hypothe`se d’e´quilibre
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νk jQ j (2.29)
























K f , j
Keq
(2.32)
Dans l’Eq. 2.32, Keq est la constante d’e´quilibre (Kuo, 2005) de´finie par l’Eq. 2.33. La pression
de re´fe´rence est e´gale a` P0 = 1 bar. ∆H0j est la variation d’enthalpie (sensible + chimique) de´finie par
l’Eq. 2.34 et ∆S0j la variation d’entropie pour la re´action j de´finie par l’Eq. 2.35. ∆h0f ,k est l’enthalpie de



































Dans l’Eq. 2.31, le terme A f , j T β mode´lise le nombre de collisions entre les re´actifs par unite´ de
volume et par unite´ de temps ainsi que l’effet de leurs ge´ome´tries sur la collision. Le parame`tre A f , j est
appele´ facteur pre´-exponentiel (unite´ : cgs) et la partie en T β permet de prendre en compte les effets de
la tempe´rature sur la fre´quence des collisions. La probabilite´ que ces collisions de´clenchent une re´action







E´quations de conservation pour la phase
disperse´e
Contrairement aux e´coulements de fluides Newtoniens qui sont majoritairement de´crits par une
the´orie des milieux continus avec un point de vue Eule´rien, la dynamique des sprays peut eˆtre aborde´e
sous diffe´rentes approches the´oriques. Dans l’approche Lagrangienne (note´e L), on conside`re la phase
disperse´e comme un ensemble de particules discre`tes de petites tailles chacune d’elles e´tant suivie
de fac¸on individuelle par un jeu d’e´quation de la me´canique du point. Dans l’approche Eule´rienne
(note´e E), le spray est vu comme un milieu continu analogue a` un fluide et constitue´ des proprie´te´s
moyennes locales de l’ensemble des particules. Afin de comprendre le choix fait dans cette e´tude, les
approches Lagrangienne et Eule´riennes sont pre´sente´es de manie`re succinte dans les sections 3.1 et 3.2.
Ce travail de the`se sur la partie disperse´e ne portant pas sur l’utilisation directe des mode`les mais plus
sur la mode´lisation nume´rique de la convection des gouttes, les diffe´rentes e´tapes de la mode´lisation
Euler-Euler ne sont pas pre´sente´es. Le lecteur pourra se re´fe´rer a` Boileau (2007) pour de plus amples
de´tails ou encore aux travaux de Fe´vrier et al. (2005); Moreau (2003); Kaufmann (2004); Riber et al.
(2006)...
Note : Par la suite, on parle indiffe´remment de phase disperse´e ou de phase liquide pour de´finir le spray
de gouttelettes (appele´es particules dans le formalisme Eule´rien statistique). Par opposition, l’e´coulement
gazeux est appele´ phase continue, phase porteuse ou phase gazeuse.
3.1 Approche Lagrangienne
La description Euler-Lagrange (EL) du spray consiste a` suivre la trajectoire Lagrangienne (L) de
chaque gouttelette en lui appliquant les transferts de quantite´ de mouvement, de masse et de chaleur avec
le gaz porteur dont l’e´coulement est de´crit du point de vue Eule´rien (E). D’apre`s les travaux de Boivin
et al. (2000), cette approche applique´e a` la SGE n’est valable que pour les e´coulements a` faible charge1
(αl ≤ 0,001) avec des temps de re´ponse du liquide supe´rieur au temps caracte´ristique de la turbulence (du
gaz) de sous-maille. A` chaque instant, on re´sout le syste`me suivant pour chaque gouttelette (k) pre´sente
1αl est le rapport de masse liquide sur la masse gazeuse.


























avec ~X (k)p la position de la goutte, ~V
(k)
p sa vitesse, m
(k)
p sa masse, C
(k)
p sa chaleur spe´cifique a` pression
constante, T (k)p sa tempe´rature, F
(k)
p les forces exte´rieures agissant sur la goutte, m˙
(k)
p le taux d’e´vaporation
et Q˙(k)p le taux de transfert de chaleur avec le gaz porteur.
Le principal avantage de la me´thode EL est l’absence de mode´lisation ne´cessaire pour traiter des
proble`mes tels que les effets de polydispersion (particules de diffe´rents diame`tres). Ainsi, elle est cou-
ramment employe´e dans les codes RANS et son potentiel en LES a e´te´ de´montre´ (Mahesh et al., 2002;
Mashayek & Pandya, 2003; Pandya & Mashayek, 2002). Sur le plan nume´rique, la localisation des par-
ticules sur la grille Eule´rienne ne´cessite des algorithmes performants. Dans le cas de calculs paralle`les
par de´composition de domaine, l’e´change de particules entre processeurs est une taˆche de´licate (Garcı´a
et al., 2005). Une fois les particules repe´re´es, des interpolations sont ne´cessaires pour transfe´rer les
termes de couplage de la grille Eule´rienne aux particules et inversement. Si l’on souhaite e´viter une
diffusion nume´rique importante lors de ces interpolations, des sche´mas d’ordre e´leve´ donc couˆteux en
temps de calcul sont requis.
D’autre part, le nombre de gouttes utilisable est limite´ par les ressources en me´moire des calculateurs
et l’efficacite´ globale d’une simulation de´pend fortement de la strate´gie de paralle`lisation (Riber et al.,
2009; Garcia, 2009).
3.2 Approche Eule´rienne
Les difficulte´s nume´riques et informatiques de l’approche EL ont motive´ la mode´lisation des sprays
par des approches Euler-Euler (EE). Dans ce cas, on ne s’inte´resse pas a` l’histoire de chaque particule
mais a` leurs proprie´te´s moyennes en regardant le spray comme un fluide continu. Deux types de moyenne
sont classiquement utilise´s : la moyenne volumique et la moyenne statistique.
Le filtrage volumique (de´crit en de´tail par Sirignano (2005), Simonin (1996a) et Kaufmann (2004)
et re´sume´ par Boileau et al. (2008a)) consiste a` conside´rer que la phase liquide comme la phase gazeuse
est re´gie par des e´quations de type Navier-Stokes. Une fonction indicatrice de phase, applique´e aux
e´quations permet de de´finir l’ensemble des relations de conservation pour les deux phases. Ces deux
ensembles d’e´quations sont ensuite filtre´s par un ope´rateur volumique. L’inconve´nient de cette me´thode
est de ne´gliger les e´chelles infe´rieures a` la taille caracte´ristique du volume de controˆle. Contrairement
a` la LES pour l’e´coulement gazeux, il n’existe pas d’approche claire pour mode´liser les effets de ces
petites e´chelles (Kaufmann, 2004) et l’hypothe`se de milieu continu limite la taille minimale de ce
volume en y imposant un nombre suffisant de particules.
le filtrage statistique (employe´ dans AVBP), permet de contourner ces proble`mes. Fe´vrier et al.
(2005) proposent une approche base´e sur une fonction densite´ de pre´sence (FDP) pour la phase liquide
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(la de´termination de la FDP est de´crite dans la section suivante). Cette FDP est utilise´e pour de´finir
une moyenne et un ensemble d’e´quations de transport a` partir de la the´orie cine´tique des gaz de Boltz-
mann (Chapman & Cowling, 1970). Une fois que ces e´quations sont e´tablies, on recherche des mode`les
de fermeture pour les termes inconnus du syste`me (mouvement de´corre´le´ et termes d’e´change avec la
phase porteuse). Contrairement au filtrage volumique, la me´thode base´e sur la moyenne statistique n’a
besoin d’aucune hypothe`se sur la taille du filtre puisqu’il apparaıˆt plus tard. Par contre, le mouvement
non re´solu des particules peut eˆtre mode´lise´ (Fe´vrier et al., 2005; Simonin et al., 2002). C’est pour ces
raisons que cette approche a e´te´ choisie dans le code AVBP.
Contrairement a` l’approche EL, les e´quations obtenues par la me´thode EE sont proches des e´quations
de la phase gazeuse, ce qui permet d’utiliser les meˆmes algorithmes informatiques que le solveur gazeux
et de profiter pleinement des capacite´s de paralle´lisme. De plus, aucune interpolation n’est ne´cessaire
pour coupler les deux phases car les informations liquide et gazeuse sont stocke´es sur les meˆmes noeuds
de maillage. En d’autres termes, le code de calcul re´solvant l’e´coulement diphasique en Euler-Euler
n’est qu’une extension du code gazeux auquel on ajoute un jeu de variables a` transporter ainsi que des
mode`les pour les termes de fermeture et de couplage. Le temps de calcul n’est alors plus lie´ aux nombres
de particules a` transporter mais au nombre d’e´quations Eule´riennes de´crivant la phase disperse´e et a` la
complexite´ des mode`les de fermeture. En ge´ne´ral et dans leur version simple, il ne de´passe pas le double
du temps requis pour un calcul monophasique e´quivalent.
La seconde faiblesse de l’approche EE est sa difficulte´ a` mode´liser les configurations ou` les grandeurs
moyennes ne permettent pas de repre´senter le spray de fac¸on re´aliste. C’est le cas en particulier lorsque le
spray pre´sente des caracte´ristiques polydisperses, c.-a`-d. en pre´sence d’une distribution de diame`tres de
gouttes pour une meˆme position. A` partir de l’approche initialement de´crite par Greenberg et al. (1993),
Laurent & Massot (2001); Laurent et al. (2004) proposent une me´thode sectionnelle dans laquelle le
spray est divise´ en sections contenant une classe de diame`tre, chaque section ne´cessitant son propre
jeu d’e´quations Eule´riennes. Les auteurs montrent que quelques sections suffisent pour repre´senter de
fac¸on re´aliste une large distribution de diame`tres. Dans sa the`se, Mossa (2005) propose un mode`le ou`
la distribution des tailles est pre´sume´e et ou` une e´quation de transport pour la densite´ de surface de
gouttes permet de prendre en compte les effets polydisperses sur la dynamique du spray. L’approche
EE se heurte e´galement aux cas ou` les trajectoires de gouttes au sein d’un meˆme volume de controˆle
Eule´rien sont tre`s diffe´rentes2. Toutefois, Fre´ret et al. (2008) montrent qu’il est possible d’utiliser la
me´thode QMOM pour pre´dire le croisement de trajectoires en formulation Eule´rienne. Concernant la
LES d’e´coulements gaz-particules, l’e´tude comparative de Riber et al. (2006) montre que l’approche
EE statistique donne des re´sultats e´quivalents a` l’approche EL bien que les fluctuations turbulentes de
la phase disperse´e soient mieux pre´dites en EL. Enfin, le spray posse´dant des proprie´te´s analogues a` un
fluide fortement compressible, la me´thode Eule´rienne doit transporter des fronts tre`s raides qui peuvent
poser des proble`mes nume´riques. La solution utilise´e pour le moment consiste a` utiliser des sche´mas peu
dispersifs et un ope´rateur de diffusion artificielle (Riber, 2007) (cf. section 5.4). De Chaisemartin (2009)
utilise quant a` lui un sche´ma cine´tique bien adapte´ aux syste`me d’e´quations sans terme de pression.
2Dans le cas extreˆme ou` les trajectoires sont oppose´es, de´finir une vitesse moyenne n’a plus de sens...
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3.3 Equations de conservation eule´riennes
3.3.1 Fonction densite´ de pre´sence
L’approche EE adopte´e dans AVBP repose sur la de´finition d’une fonction de densite´ de pre´sence
fp. Le concept de cette fonction est construit de la fac¸on suivante : un e´coulement gazeux H f est
ensemence´ de fac¸on ale´atoire avec des particules a` un instant t0. L’ensemble e´volue jusqu’a` un instant
t1 en supposant que la phase liquide n’a pas d’impact sur la phase gazeuse, pour donner une re´alisation
i de la phase liquide. En tout point et a` tout instant, on mesure le nombre de particules posse´dant
a` la fois une vitesse e´gale a` cp, une masse e´gale a` µp et une tempe´rature e´gale a` ζp. Ce nombre
est note´ f ip (cp,ζp,µp,x, t,H f ). La FDP est obtenue en moyennant l’ope´ration sur un grand nombre





fonction fp n’est donc pas une FDP classique (dont l’inte´grale sur le domaine de phase est e´gale a` 1) :
fp (cp,ζp,µp,x, t,H f ) est le nombre probable de particules au point x et a` l’instant t dont la vitesse up, la
tempe´rature Tp et la masse mp ve´rifient : cp ≤ up < cp+dcp, ζp ≤ Tp < ζp+dζp et µp ≤mp < µp+dµp.
3.3.2 Moyenne de phase et mouvement me´soscopique
Moyenne d’ensemble
La moyenne de phase d’une fonction particulaire quelconqueΨ(up,Tp,mp) correspond a` la moyenne
de la grandeur Ψ sur l’ensemble des re´alisations particulaires possibles. Elle est obtenue par inte´gration
sur l’espace des phases — c’est-a`-dire l’espace des proprie´te´s des particules — ponde´re´e par la fonction





Ψ(cp,ζp,µp) fp (cp,ζp,µp,x, t|H f ) dcpdζpdµp
ou` n˘l est le nombre moyen de particules par unite´ de volume appele´ aussi densite´ de particules et de´fini
par :
n˘l (x, t) =
∫
fp (cp,ζp,µp,x, t|H f ) dcpdζpdµp
Moyenne d’ensemble massique
De meˆme que la moyenne de Fabre est plus adapte´e dans les e´coulements turbulents compressibles
gazeux (cf. section 4.1.1), il est pratique de de´finir une moyenne de phase ponde´re´e par la masse de la





µpΨ(cp,ζp,µp) fp (cp,ζp,µp,x, t|H f ) dcpdζpdµp (3.5)
ou` ρl est la masse volumique du liquide et α˘l est la fraction volumique de la phase disperse´e dans le
me´lange diphasique de´finie par :
ρlα˘l = n˘l {mp}p =
∫
µp fp (cp,ζp,µp,x, t|H f ) dcpdζpdµp
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On note la relation suivante utile pour les de´veloppements ulte´rieurs :
ρlα˘l 〈Ψ〉l = n˘l {mpΨ}l




ou` d est le diame`tre de particule. Dans le cas d’un spray monodisperse, on a mp = ρl pi6 d
3 = cste a` la
position x et a` l’instant t. Les deux moyennes sont alors e´quivalentes :
〈Ψ〉l = {Ψ}l





ou` d repre´sente le diame`tre local instantane´ commun a` toutes les particules pre´sentes a` cet endroit. Ainsi,
dans les de´veloppements ule´rieurs ou` l’hypothe`se de spray monodisperse sera utilise´e, d pourra aussi
bien de´signer une proprie´te´ de la particule lagrangienne qu’une grandeur eule´rienne du spray.
Grandeurs me´soscopiques et grandeurs de´corre´le´es
Lorsqu’on remplace Ψ par la vitesse de particulaire up dans l’Eq. 3.5, on obtient la vitesse moyenne
locale instantane´e du spray liquide conditionne´e par la re´alisationH f de l’e´coulement gazeux :





u˘l est une vitesse moyenne eule´rienne appele´e vitesse me´soscopique. Pour toute particule individuelle
situe´e en x a` l’instant t, on peut exprimer la vitesse propre up de cette particule comme la somme de cette
vitesse me´soscopique et d’une composante re´siduelle u′′p appele´e vitesse de´corre´le´e :





Cette de´composition permet de voir le spray comme un ensemble de particules mues par un mouve-
ment de groupe appele´ mouvement me´soscopique ou` chaque particule se distingue de ce mouvement par
sa vitesse de´corre´le´e (cf. Fig. 3.1).
Les effets des grandeurs de´corre´le´es ont e´te´ ne´glige´s dans ces travaux de the`se. La mode´lisation
des effets du mouvement de´corre´le´ n’est qu’a` ses de´buts et Riber a montre´ que les mode`les actuels
e´taient pertinents dans le cas d’une turbulence homoge`ne isotrope (Riber, 2007) mais posse´daient des
lacunes dans le cas de jets diphasiques turbulents et confine´s dans lesquels de forts gradients de vitesses
me´soscopiques apparaissent. Cependant, ne´gliger le mouvement de´corre´le´ a peu d’effet sur les grandeurs
moyennes et agit essentiellement sur les fluctuations.
Dans la section 3.3.4, on constate que le mouvement de´corre´le´ ou RUM (pour random uncorrelated
motion en anglais) a un effet sur le mouvement me´soscopique (Eq. 3.12). Fe´vrier et al. (2005) proposent
donc une approche ou` le RUM est pris en compte dans la mode´lisation du spray. On de´finit ainsi plusieurs
grandeurs qui jouent un roˆle dans cette approche :
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FIG. 3.1 - De´composition de la vitesse particulaire lagrangienne up en une partie me´soscopique u˘l et une partie
de´corre´le´e u′′p
Le tenseur des vitesses de´corre´le´es δ R˘l :













cp, j− u˘l, j
)
fp dcpdζpdµp










δ θ˘l correspond a` la demi-trace du tenseur des vitesses de´corre´le´es et s’obtient en e´crivant son
e´quation de transport (cf. section 3.3.4).
La partie de´viatorique du tenseur des vitesses de´corre´le´es δ R˘∗l :
δ R˘∗l,i j = δ R˘l,i j−
2
3
δ θ˘lδi j (3.6)
Le tenseur triple des vitesses de´corre´le´es δ S˘l :




















Enfin, dans le but de connaıˆtre la tempe´rature des gouttes qui conditionne leur taux d’e´vaporation (cf.
section 3.4.2), on de´finit l’enthalpie sensible particulaire hs,p qui se compose de deux parties :












ou` Cp,l est la chaleur massique a` pression constante du liquide et T˘l est la tempe´rature liquide
me´soscopique. Tl,re f est une tempe´rature de re´fe´rence fixe´e a` une valeur proche de T˘l de sorte que
Cp,l puisse eˆtre suppose´e constante entre T˘l et Tl,re f .
L’enthalpie sensible de´corre´le´e h′′p =Cp,lT ′′p :






3.3 Equations de conservation eule´riennes
3.3.3 E´quation ge´ne´rale d’Enskog
La fonction fp est une FDP eule´rienne qui ve´rifie une e´quation de transport de type Boltzmann
repre´sentant les effets des forces exte´rieurs sur les particules et les interactions inter-particules (Boi-
leau et al., 2008a) pour un de´veloppement plus de´taille´). En multipliant l’e´quation de Boltzmann par




































ou` C(mpΨ) est la variation de ρlα˘lΨ˘ due aux interactions entre particules et sera ne´glige´e par la suite.

















































T(Ψ) sera ne´glige´ dans la suite de l’expose´. Lorsque la fonction Ψ de´pend e´galement du temps et de
l’espace (cas ou` l’on de´rive l’e´quation de l’e´nergie de´corre´le´e Eq. 3.13), les termes suivants viennent

















3.3.4 E´quations de conservation
Les e´quations de conservations Eule´riennes pour la phase disperse´e sont obtenues en appliquant
l’e´quation ge´ne´rale d’Enskog (Eq. 3.8) a` diffe´rentes fonctions particulaires.
Conservation de la densite´ de particules












E´QUATIONS DE CONSERVATION POUR LA PHASE DISPERSE´E
On note que dans le cas d’un spray monodisperse, toutes les particules ont localement une masse











Conservation de la fraction volumique






ρlα˘l u˘l,i = T(1)+C(mp)+Γl (3.11)














est le taux de variation de masse par changement de phase
(e´vaporation).
Conservation de la quantite´ de mouvement















repre´sente le transport de quantite´ de mouvement par la vitesse de´corre´le´e. C(mpup)







= n˘l {Fp,i}l est l’e´change de quantite´ de mouvement avec la phase gazeuse via la
















de quantite´ de mouvement avec la phase gazeuse par changement de phase. Dans le cas d’un spray
constitue´ de gouttes ayant localement le meˆme diame`tre (spray monodisperse) et la meˆme tempe´rature,
on a : Γu,i = Γl u˘l,i.
Conservation de l’e´nergie de´corre´le´e
En prenantΨ= 12 (up,i− u˘l,i)(up,i− u˘l,i) = 12u′′p,iu′′p,i et en ajoutant les termes de l’Eq. 3.9 a` l’e´quation
































repre´sente le transport d’e´nergie de´corre´le´e par la vitesse de´corre´le´e. C(mpup) est




































d’e´nergie de´corre´le´e due au transfert de masse avec la phase gazeuse. Dans le cas d’un spray constitue´ de
gouttes localement mono-diame`tre et mono-tempe´rature, on a : Γθ = Γlδ θ˘l . Enfin,Uθ =−ρlα˘lδ R˘l,i j ∂ u˘l,i∂x j
provient des termes additionnels (Eq. 3.9) et inclut les effets du tenseur de´corre´le´ δ R˘l sur l’e´nergie
de´corre´le´e.
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Conservation de l’enthalpie sensible




, ou`Cp,l est la chaleur massique a` pression
constante du liquide, Tl est la tempe´rature de la particule et Tl,re f est une tempe´rature de re´fe´rence fixe´e
a` une valeur proche de Tl de sorte queCp,l puisse eˆtre suppose´e constante entre Tl et Tl,re f .















repre´sente le transport d’enthalpie sensible par la vitesse de´corre´le´e.C(mpup) est l’e´change d’en-






est la variation d’enthalpie sensible due au transfert
















d’enthalpie sensible due au transfert de masse avec la phase gazeuse. Dans le cas d’un spray constitue´ de




= 0 et Λl = Γl h˘s,l .
3.3.5 Re´sume´ des hypothe`ses et des e´quations de conservation de la phase disperse´e
Hypothe`ses simplificatrices
H1 - Les particules sont des gouttes sphe´riques inde´formables3
H2 - Le rapport de masse volumique entre le liquide et le gaz permet de supposer que la seule force
exerce´e par le fluide porteur sur les gouttes est la traıˆne´e.
H3 - La tempe´rature (donc l’enthalpie sensible) est homoge`ne a` l’inte´rieur de chaque goutte. Cela re-
vient a` supposer une conductivite´ infinie dans la phase liquide.
H4 - L’effet de la gravite´ est ne´gligeable4.
H5 - L’e´coulement est dilue´ (α˘l < 0.01). Par conse´quent, les effets d’encombrement volumique de la
phase disperse´e sur la phase porteuse sont ne´gligeables : la fraction volumique gazeuse vaut 1−
α˘l ≡ 1.
H6 - En vertu de l’hypothe`se H5, les interactions goutte-goutte sont ne´gligeables : C≡ 0.
H7 - En vertu de l’hypothe`se H5, la phase porteuse est faiblement alte´re´e par la pre´sence du spray ce
qui permet d’utiliser une FDP conditionne´e par une re´alisation unique de la phase porteuse5.
H8 - Toutes les gouttes posse`dent localement le meˆme diame`tre : le spray est dit monodisperse 6.
H9 - Toutes les gouttes posse`dent localement la meˆme tempe´rature. Les hypothe`ses H8 et H9 autorisent
une expression simplifie´e des termes Γl , Γu,i, Γθ , Λl et Φl .
3Cette hypothe`se revient a` supposer que les phases d’atomisation primaire et secondaire sont acheve´es. Dans un spray, le
phe´nome`ne de rupture de goutte est caracte´rise´ par le nombre de WeberWe= ρ|u−up|2d/σ ou` σ est la tension superficielle
du liquide. Les gouttes sont stables en-dessous d’une valeur critique Wec ≈ 12. Pour We < 5, les de´formations de l’interface
sont ne´gligeables et l’hypothe`se de sphe´ricite´ est ve´rifie´e (Sirignano, 1999).
4Cette hypothe`se peut eˆtre facilement relaxe´e par l’ajout d’un terme source dans l’e´quation de quantite´ de mouvement
(Eq. 3.12) (Riber et al., 2005)
5Sa validite´ devra toutefois eˆtre discute´e dans le cadre de la combustion diphasique ou` la pre´sence de la flamme cre´e des
e´changes importants de masse, de quantite´ de mouvement et de chaleur entre le gaz porteur et le spray.
6Pour l’extension de cette me´thode aux sprays polydisperses, se rapporter a` la the`se de Mossa (Mossa, 2005).
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E´quations de conservation
Sous les hypothe`ses e´nonce´es ci-dessus, les e´quations de conservation Eule´riennes qui re´gissent la
phase disperse´e se re´sument ainsi :
∂
∂ t n˘l +
∂














∂ tρlα˘lδ θ˘l +
∂









+Uθ −Γδ θ˘l +Wθ (3.18)
∂
∂ tρlα˘l h˘s,l +
∂
∂xiρlα˘l u˘l,ih˘s,l =−Γh˘s,l +Φl (3.19)
On regroupe les Eq. 3.15–3.19 sous la forme compacte utilise´e pour la phase gazeuse (cf. section 2.1) :
∂wl
∂ t
+∇ ·Fl = sg-l (3.20)
ou`wl =( n˘l, ρlα˘l, ρlα˘l u˘l, ρlα˘l v˘l, ρlα˘lw˘l, ρlα˘l h˘s,l )T est le vecteur des variables conservatives me´soscopiques
de la phase liquide avec u˘l , v˘l et w˘l les trois composantes de la vitesse me´soscopique liquide :
u˘l = (u˘l, v˘l, w˘l)T . Fl est le tenseur des flux de la phase liquide compose´ d’une partie due a` la convection
par le mouvement me´soscopique FMl et d’une partie due au mouvement de´corre´le´ F
U
l :






Les tenseurs FMl et F
U
























































































3.4 Mode`les de fermeture
sl est le vecteur des termes sources compose´ d’une partie lie´e aux e´changes avec le gaz sg-l et d’une
partie lie´e au mouvement de´corre´le´ sθ :
sl = sg-l + sθ












sθ contient uniquement le terme additionnel apparaissant lors de la de´rivation de l’e´quation de
l’e´nergie de´corre´le´e :
sθ = (0,0,0,0,0,Uθ ,0)T
Les diffe´rentes composantes des vecteurs FUl , sg-l et sθ ne´cessitent des mode`les de fermeture qui sont
pre´sente´s dans la section 3.4. Finalement, par conservation de la masse, de la quantite´ de mouvement et










uiΓu˘l,i et −uiFd,i repre´sentent respectivement les effets de l’e´vaporation et de la traıˆne´e sur l’e´nergie
cine´tique gazeuse. Λ et Φ correspondent au transfert d’e´nergie interne sensible par e´vaporation et par
conduction thermique gaz-liquide respectivement (cf. section 3.4).
3.4 Mode`les de fermeture
3.4.1 Traıˆne´e









Pour des particules denses (ρl  ρgaz) et de petits diame`tres (d ≤ 50 µm), toutes les forces autres que
la traıˆne´e peuvent eˆtre ne´glige´es (cf. section 3.3.5, H2) (Kaufmann, 2004). La force de traıˆne´e exerce´e
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L’Eq. 3.23 est une corre´lation empirique propose´e par (Schiller & Nauman, 1935) permettant de corriger
le temps de relaxation pre´dit par le mode`le de traıˆne´e de Stokes (Eq. 3.24) lorsque Rep n’est pas petit
devant l’unite´. Malgre´ la de´pendance de Rep vis-a`-vis de la vitesse particulaire, on suppose que le temps
de relaxation est le meˆme pour toutes les particules a` la position x et au temps t. D’apre`s la moyenne
de´finie par l’Eq. 3.21, le terme de traıˆne´e Fd s’exprime alors en fonction de la vitesse me´soscopique de





Afin d’e´valuer les effets de la traıˆne´e sur la phase disperse´e, on de´finit le nombre de Stokes comparant




ou` τL = L/|u| avec L une e´chelle caracte´ristique de l’e´coulement gazeux. St est un indicateur de la
re´ponse de la particule aux variations de vitesse de l’e´coulement. Pour St  1, la particule se comporte
comme un traceur vis-a`-vis de l’e´coulement gazeux. Pour St  1, la particule suit une trajectoire de
type « boulet de canon » et ne voit pas les perturbations du gaz. Enfin, pour des Stokes de l’ordre de
l’unite´, les effets de concentration pre´fe´rentielle des gouttes dans certaines re´gions de l’e´coulement sont
maximaux (Fe´vrier & Simonin, 2000; Fe´vrier, 2000; Wang & Maxey, 1993). Ce re´gime est associe´ a` un
mouvement de´corre´le´ important.
On e´crit le terme duˆ a` la traıˆne´e Wθ dans l’e´quation de l’e´nergie de´corre´le´e (Eq. 3.18) a` partir de



















= 0, on obtient apre`s calcul :
Wθ =−ρlα˘l 2τp δ θ˘l
La traıˆne´e est donc un terme de destruction de l’e´nergie de´corre´le´e. En effet, elle tend a` imposer a`
l’ensemble des particules une vitesse proche de celle du gaz en atte´nuant les e´carts vis-a`-vis de cette
vitesse suivant la loi de Stokes.
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3.4.2 E´vaporation
Cette section de´crit le mode`le d’e´vaporation utilise´ dans AVBP. Le taux d’e´vaporation du spray Γ
intervenant dans les Eq. 3.15 a` 3.19 s’exprime en fonction du taux de variation de masse lagrangien
m˙p = dmp/dt de la fac¸on suivante :
Γ=−n˘l {m˙p}l (3.26)
Description du mode`le
De nombreux mode`les de complexite´ variable existe dans la litte´rature (une revue est effectue´e dans
Boileau et al. (2008a)). L’approche choisie dans AVBP est une de´clinaison du mode`le de Spalding
(1953a,b) avec hypothe`se de tempe´rature uniforme a` l’inte´rieur de la goutte. Ce mode`le repre´sente un
compromis satisfaisant entre un faible couˆt de calcul et la prise en compte du phe´nome`ne de de´pendance
entre la tempe´rature des gouttes et le taux d’e´vaporation. Ce phe´nome`ne physique est important dans le
cas de la combustion ou` les variations de tempe´rature importantes induisent des effets de pre´chauffage
du liquide qui conditionnent le temps d’e´vaporation (Hubbard et al., 1975) donc de combustion.
Les trois hypothe`ses principales de ce mode`le sont les suivantes :
– les gouttes sont sphe´riques et isole´es ;
– la conductivite´ thermique de la phase liquide est infinie d’ou` une tempe´rature uniforme au sein de
chaque goutte ;










FIG. 3.2 - Sche´ma d’une goutte isole´e a` la tempe´rature Tζ qui s’e´vapore dans un gaz posse´dant une tempe´rature
T∞ et une fraction massique de carburant YF,∞
Taux de transfert de masse
(Kuo, 2005) de´crit comment obtenir le taux d’e´vaporation m˙p d’une gouttelette isole´e (Fig. 3.2) en
inte´grant l’e´quation de conservation de la fraction massique de carburant gazeux (indice F) entre le rayon
d’interface rζ et un rayon infini. Cette me´thode aboutit a` une expression de m˙p qui ne de´pend que des
variables en r = rζ et en r→ ∞ :
m˙p =−pid Sh [ρDF ] ln(1+BM) (3.27)
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Sh est le nombre de Sherwood donne´ par la corre´lation de Ranz-Marshall :
Sh= 2+0.55Re1/2p ScF1/3 (3.28)
ou` 0.55Re1/2p ScF1/3 est la correction traduisant les effets convectifs lie´s a` la vitesse relative entre la goutte
et le gaz porteur.




BM est le nombre de Spalding de masse qui fait apparaıˆtre la diffe´rence de fraction massique de carburant














ou`W nF,ζ est la masse molaire moyenne du pseudo-me´lange constitue´ d’espe`ces autres que le carburant.
En supposant que la composition de ce me´lange est la meˆme entre ζ et ∞, on a :









ou` PF,ζ est la pression partielle de carburant gazeux a` l’interface donne´e par la relation de Clausius-
Clapeyron :











Pcc et Tcc sont respectivement la pression et la tempe´rature de re´fe´rence qui correspondent a` un point de
la courbe de saturation du carburant. Lv est la chaleur latente massique d’e´vaporation qui repre´sente la
diffe´rence entre l’enthalpie gazeuse et liquide du carburant a` la tempe´rature de re´fe´rence Tre f :
Lv = ∆hs,F (Tre f ) = hs,F (Tre f )−hs,p (Tre f )
Dans l’Eq. 3.33, la variable manquante est la tempe´rature de l’interface Tζ que l’on suppose e´gale a`
celle de la goutte : Tζ = Tp (cf. section 3.3.5, H3). Dans les Eq. 3.29 et 3.31, la condition ∞ correspond
a` l’e´tat du gaz non pertube´ par la pre´sence de la goutte. Dans le cadre des e´coulements dilue´s (cf. sec-
tion 3.3.5, H5), on suppose que la distance inter-gouttes est suffisamment grande pour que les gouttes
ne s’influencent pas mutuellement. Par conse´quent, l’e´tat ∞ est repre´sente´ par la valeur locale eule´rienne
dans la phase gazeuse.
D’apre`s l’hypothe`se H9 (cf. section 3.3.5), a` la position x et a` l’instant t, toutes les gouttes posse`dent
la meˆme tempe´rature Tp donc le meˆme nombre de Spalding BM. Par ailleurs, malgre´ la de´pendance de
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Rep vis-a`-vis de la vitesse particulaire, on suppose que le nombre de Sherwood (Eq. 3.28) est e´galement
constant a` x et t donne´s. En rappelant que le spray est suppose´ monodisperse (cf. section 3.3.5, H8), le
taux d’e´vaporation moyen du spray Γ est finalement obtenu a` partir du taux d’e´vaporation lagrangien m˙p
donne´ par l’Eq. 3.27 en appliquant la moyenne de´finie par l’Eq. 3.26 :
Γ= pi n˘ld Sh [ρDF ] ln(1+BM)
Taux de transfert de chaleur
Le taux de transfert de masse m˙p e´tant connu, on cherche a` de´terminer le taux de transfert de chaleur
entre phases. On estime le flux conductif gazeux a` l’interface a` partir de la loi de Stefan de´rive´e pour une













Nu est le nombre de Nusselt que l’on exprime de fac¸on analogue au nombre de Sherwood (Eq. 3.28) en
utilisant la corre´lation de Ranz-Marshall :
Nu= 2+0.55Re1/2p Pr1/3




BT est le coefficient e Spalding pour la tempe´rature de´fini par :
BT = (1+BM)Sh/(NuLeF )−1
ou` le nombre de Lewis pour l’espe`ce e´vaporante est : LeF = ScF/Pr.
Le bilan d’e´nergie a` l’interface s’e´crit :
φ tp+φ
t
g = 0 (3.35)






g = 0 (3.36)
avec : φ evp = m˙phs,p(Tζ ) et φ
ev
g =−m˙phs,F(Tζ ) (3.37)
φ tp et φ tg sont les flux totaux d’enthalpie entrant dans la goutte et dans le gaz respectivement. φ cp et φ cg sont
les flux conductifs entrant dans la goutte et dans le gaz respectivement. φ evp et φ evg sont les flux d’enthalpie
par changement de phase dans la goutte et dans le gaz respectivement, dont la somme vaut φ ev :








= φ cg +φ
c
p (3.38)
L’Eq. 3.38 signifie que l’enthalpie absorbe´e par e´vaporation (φ ev < 0) impose´e par la loi de Spalding
(Eq. 3.27) est puise´e dans le gaz via le flux conductif φ cg (ge´ne´ralement, le gaz est plus chaud que la
goutte d’ou` : φ cg < 0). L’exce`s/le de´faut d’enthalpie est fourni/pre´leve´ a` la phase liquide via le flux
conductif φ cp.
Les diffe´rents taux de variation d’e´nergie dans le spray et dans le gaz sont note´s de la fac¸on suivante :
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Taux de transfert de chaleur vers le gaz vers le liquide
par changement de phase Λ Λl
par conduction thermique Φ Φl
total Π= Λ+Φ Πl = Λl +Φl
A` partir de la moyenne d’ensemble {·}l des flux d’enthalpie par conduction et e´vaporation d’une goutte
isole´e, on exprime les taux de transferts de chaleur du spray Λ, Λl , Φ et Φl en fonction des variables
lagrangiennes, soit respectivement :
Λ = n˘l






















La signification de la correction de re´fe´rence de l’enthalpie hs,corr dans l’Eq. 3.39 est pre´cise´e dans la
sous-section suivante. Le bilan interfacial d’enthalpie a` l’e´chelle du spray s’e´crit de la fac¸on suivante :
Π+Πl = Λ+Φ+Λl +Φl = 0 (3.39)
Malgre´ la de´pendance de Rep vis-a`-vis de la vitesse particulaire, on suppose que le nombre de Nusselt
(Eq. 3.28) est constant pour toutes les particules a` la position x et au temps t. On obtient alors les taux de












Valeur de re´fe´rence pour l’enthalpie liquide
Une pre´caution est ne´cessaire lorsqu’on calcule le flux d’enthalpie dans la phase liquide via le bilan










compte de cet e´cart de re´fe´rence, on ajoute le terme suivant au flux d’enthalpie dans la phase liquide :




L’Eq. 3.40 assure que le saut interfacial d’enthalpie sensible est bien e´gal a` l’enthalpie latente
d’e´vaporation.
Coefficients de transport diffusif
Dans les Eq. 3.27 et 3.34, les proprie´te´s de transport diffusif sont suppose´es constantes lors de
l’inte´gration des e´quations de conservation. En re´alite´, les coefficients [ρDF ] et λ varient du fait du chan-
gement de composition et de tempe´rature entre rζ et l’infini. Cette variation peut eˆtre prise en compte en
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choisissant judicieusement les valeurs de re´fe´rence pour le calcul de ces coefficients :
Tre f = (1−a)Tζ +aT∞ (3.41)
Yk,re f = (1−a)Yk,ζ +aYk,∞ (3.42)
ou` a= 1/3 comme pre´conise´ par Hubbard et al. (1975) et Versaevel (1996).
3.4.3 Mouvement de´corre´le´
La mode´lisation du mouvement de´corre´le´ dans le contexte me´soscopique eule´rien est de´crite en de´tail
dans la the`se de Riber (2007). La section suivante en fait le re´sume´.




de l’e´quation de quantite´ de mouvement Eq. 3.17). Ce terme s’exprime en fonction du tenseur des vitesses








Afin de rendre compte de l’effet du mouvement de´corre´le´ sur le mouvement me´soscopique, le ten-
seur des vitesses de´corre´le´es δ R˘l doit eˆtre mode´lise´. En e´crivant l’Eq. 3.6, on a de´compose´ δ R˘l en sa
demi-trace δ θ˘l , l’e´nergie de´corre´le´e, dont on a e´crit l’e´quation de conservation (Eq. 3.18), et sa partie
de´viatorique δ R˘∗l qui ne´cessite un mode`le de fermeture. En faisant une hypothe`se d’e´quilibre local et en
ne´gligeant les corre´lations d’ordre 3, δ R˘∗l peut s’e´crire :

















Par ailleurs, en supposant l’e´quilibre du tenseur d’anisotropie de´fini par :
al,i j = (δ R˘l,il−2/3δ θ˘lδi j)/2/3δ θ˘lδi j
et que l’anisotropie est ne´gligeable (al,i j al,i j  1), δ R˘∗l peut eˆtre repre´sente´ par un mode`le de type
visqueux (Simonin et al., 2002) :


















Connaissant δ R˘∗l , on exprime Uθ comme la somme de deux termes :








ou` le premier terme repre´sente la production d’e´nergie de´corre´le´e par la partie de´viatorique du tenseur
des vitesses de´corre´le´es et le second contient les effets de divergence du champ me´soscopique.
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Kaufmann (2004) sugge`rent de mode´liser δ S˘l par une loi de type diffusif :




Dans l’Eq. 3.43, κRUM est un coefficient de diffusion estime´ par un mode`le analogue a` celui fourni dans





D’apre`s l’Eq. 3.6, δ R˘l est constitue´ d’une partie de´viatorique δ R˘
∗
l et de sa demi-trace δ θ˘l , l’e´nergie
de´corre´le´e. L’e´quation de transport de δ θ˘l (Eq. 3.18) fait apparaıˆt δ R˘
∗
l (via le terme Uθ ) ainsi que le














ou` δ S˘l est le tenseur triple des vitesses de´corre´le´es. δ R˘
∗
l et δ S˘l ne´cessitent donc des mode`les de fermeture.
En utilisant une hypothe`se d’e´quilibre, (Kaufmann et al., 2002a) proposent de mode´liser δ R˘∗l par un
terme de type visqueux et δ S˘l par un terme diffusif :













δ S˘l,ii j = −κRUM ∂∂x j δ θ˘l
La viscosite´ νRUM et la diffusivite´ κRUM sont obtenues graˆce a` des tests a priori dans une turbulence









ou` τp est le temps de relaxation caracte´ristique de la traıˆne´e (cf. section 3.4.1). Connaissant δ R˘
∗
l , on peut
exprimer Uθ comme la somme de deux termes :








ou` le premier terme repre´sente la production d’e´nergie de´corre´le´e par la partie de´viatorique du tenseur
des vitesses de´corre´le´es et le second contient les effets de divergence du champ me´soscopique.
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3.4.4 Re´capitulatif des termes mode´lise´s
La section suivante re´sume les expressions des diffe´rents mode`les pour les grandeurs non re´solues
dans les e´quations de conservation eule´riennes de la phase disperse´e.




• Destruction de l’e´nergie de´corre´le´e par la traıˆne´eWθ :
Wθ =−ρlα˘l 2τp δ θ˘l
• Taux d’e´vaporation Γ :
Γ= pi n˘ld Sh [ρDF ] ln(1+BM)
• Taux de transfert de chaleur par e´vaporation Λ et Λl :
dans le gaz : Λ = Γhs,F(T˘l)




• Taux de transfert de chaleur par conduction Φ et Φl :
dans le gaz : Φ = pi n˘ldNuλ (T˘l−T∞) ln(BT +1)BT
dans le liquide : Φl = −(Φ+Λ+Λl)
• Tenseur des vitesses de´corre´le´es δ R˘l :























• Tenseur triple des vitesses de´corre´le´es δ S˘l :
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Chapitre 4
E´quations pour la SGE diphasique
re´active
Dans ce chapitre, on pre´sente tout d’abord les e´quations de conservation pour le gaz (section 4.1)
puis les mode`les de sous-maille correspondants (section 4.2). Le filtrage LES des e´quations de la phase
liquide est de´crit dans la section 4.3 et la mode´lisation du mouvement de sous-maille liquide est de´taille´e
dans la section 4.4. La section 4.5 pre´sente le mode`le de combustion turbulente choisi dans cette e´tude :
le mode`le de flamme e´paissie.
4.1 E´quations LES pour la phase gazeuse
4.1.1 Filtrage LES des e´quations de Navier-Stokes
La proce´dure de filtrage consiste a` de´finir la quantite´ filtre´e f comme le produit de convolution de la






Le filtre G4 est classiquement de type boıˆte ou Gaussien (Sagaut, 1998b). La quantite´ filtre´e f est cal-
cule´e en re´solvant nume´riquement son e´quation de transport. La quantite´ de sous-maille non re´solue est
f ′ = f − f . Pour les e´coulements a` masse volumique variable, il est pratique d’utiliser une moyenne
ponde´re´e par la masse volumique ou moyenne de Favre, de´finie par :
ρ f˜ = ρ f (4.2)
On obtient les e´quations de conservation de type LES en filtrant les e´quations de Navier-Stokes ins-
tantane´es (Eq. 2.1) :
∂w
∂ t
+∇ ·F = s (4.3)
ou` s est le terme source filtre´ et F est le tenseur des flux filtre´s compose´ de trois contributions : F =




, le tenseur des flux diffusifs









. Le terme source s est
traite´ individuellement.
L’e´chelle de coupure est fixe´e par la taille de la maille (filtrage implicite). De manie`re classique, on
suppose qu’il y a commutation entre l’ope´rateur de filtrage et les ope´rateurs de de´rive´e partielle.
4.1.2 Flux convectifs re´solus























4.1.3 Flux diffusifs re´solus en e´coulement non re´actif

























D’apre`s Poinsot & Veynante (2005) Chap. 4, les termes de diffusion en LES s’e´crivent :
Tenseur des contraintes τi j
τi j = 2µ
(




S˜i j− 13δi jS˜ll
)










et µ ≈ µ(T˜ ) (4.6)
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Tenseur de diffusion des espe`ces Ji,k
































Dk ≈ µρ Sck (4.10)
Fux de chaleur qi










avec : λ ≈ µCp(T˜ )
Pr
(4.13)
Les variations spatiales des flux de diffusion mole´culaire sont conside´re´es comme suffisamment
faibles pour eˆtre e´value´es par un mode`le de type gradient. Les e´quations de conservation font apparaıˆtre
des termes de sous-maille dont la mode´lisation est pre´sente´e dans la section 4.1.4.
4.1.4 Termes de sous-maille


























Les diffe´rents termes s’e´crivent :
Tenseur des contraintes τi jt
τi jt = −ρ (u˜iu j− u˜iu˜ j) (4.15)
mode`le : τi jt = 2ρ νt
(
S˜i j− 13δi jS˜ll
)
(4.16)
La viscosite´ turbulente νt est calcule´e par le mode`le de sous-maille et de´taille´e en section 4.2.
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De manie`re usuelle, le nombre de Schmidt turbulent est fixe´ a` Sctk = 1 pour toutes les espe`ces.
















Dans les simulations pre´sente´es ici, le nombre de Prandtl turbulent a e´te´ fixe´ a` Prt = 0.7 (Moin
& Kim, 1982), valeur classique en RANS. Pour la LES, on trouve dans la litte´rature des valeurs
pouvant varier de 0.2 a` plus de 1 en fonction de l’application.
4.2 Mode`les de sous-maille
L’effet du mouvement de sous-maille sur le mouvement re´solu est repre´sente´ par le tenseur des flux
de sous-maille Ft dont la mode´lisation est requise.
Les e´quations de conservation d’un e´coulement compressible turbulent filtre´es font apparaıˆtre des
tenseurs et des vecteurs de sous-maille (note´e SGS pour sub-grid scale) qui de´crivent l’interaction entre
petites e´chelles mode´lise´es et grandes e´chelles re´solues. L’influence de la sous-maille sur les e´chelles
re´solues est prise en compte au travers d’un mode`le SGS utilisant une viscosite´ turbulente νt . Une telle
approche suppose que les effets de sous-maille soient uniquement d’ordre dissipatif. Cette hypothe`se est
valide si l’on applique la the´orie de la cascade e´nerge´tique de Kolmogorov (1941). En introduisant la
notion de viscosite´ turbulente, on de´finit la forme ge´ne´rale suivante pour les mode`les SGS :
τi jt = −ρ (u˜iu j− u˜iu˜ j) (4.24)
mode`le : τi jt = 2 ρ νt S˜i j− 13 τll
t δi j (4.25)















ou` τi jt est le tenseur des contraintes a` mode´liser, νt est la viscosite´ turbulente de sous-maille, u˜i est le
vecteur vitesse filtre´ et S˜i j est le tenseur des de´formations re´solu. Les diffe´rents mode`les se distinguent
par la de´finition et le calcul de la viscosite´ turbulente de sous-maille νt .
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4.2.1 Mode`le de Smagorinsky
Dans le mode`le de Smagorinsky classique (Smagorinsky, 1963), la viscosite´ turbulente s’e´crit :
νt = (CS4)2
√
2 S˜i j S˜i j avec : CS = (0.1−0.18) suivant la configuration (4.27)
De´veloppe´ dans les anne´es 1960, le mode`le de Smagorinsky (1963) fait l’objet de tre`s nombreux tests
dans la litte´rature sur divers types d’e´coulement. Il est tre`s re´pandu du fait de sa simplicite´. Dans le
cas d’une turbulence homoge`ne isotrope, il fournit le bon niveau de dissipation de l’e´nergie cine´tique.
Toutefois, ce mode`le est connu pour eˆtre trop dissipatif, particulie`rement pre`s des parois, et son utilisation
pour des re´gimes de transition vers la turbulence n’est pas recommande´e (Sagaut, 1998a).
4.2.2 Mode`le de Yoshizawa
Yoshizawa & Horiuti (1985) ont introduit un mode`le pour rendre compte des effets de compressibi-
lite´ dans le mode`le de Smagorinsky classique en introduisant un terme sphe´rique non nul pour mode´liser







S˜i j S˜i j
)
avec : CY = 0.039 (4.28)
4.2.3 Mode`le WALE
Le mode`le WALE (pour wall adapting linear eddy) a e´te´ de´veloppe´ par Nicoud et al. (1999) afin de
pallier le de´faut du mode`le de Smagorinsky classique (cf. section 4.2.1) concernant les e´coulements en






(S˜i jS˜i j)5/2+(sdi js
d
i j)5/4








g˜2kk δi j (4.29)
Cw est la constante du mode`le dont la valeur est fixe´e a` : Cw = 0.4929, sdi j la partie de´viatrice du taux de
de´formations re´solu et g˜i j est le gradient du vecteur vitesse re´solu.
D’autres mode`les plus complexes existent. On peut citer notamment le mode`le de dynamique de Ger-
mano et al. (1991) et les mode`les a` fonction de structure de´veloppe´s par Lesieur (1997). Eule´rien
4.3 E´quations LES pour la phase disperse´e
4.3.1 Filtrage LES des e´quations de conservation
Le filtrage LES de la phase disperse´e est analogue a` celui de la phase gazeuse. La moyenne de Favre
d’une fonction Eule´rienne me´soscopique f˘l de la phase disperse´e est similaire a` celle d’une fonction f
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de la phase gazeuse et s’obtient en remplac¸ant la masse volumique gazeuse ρ par la fraction volumique
liquide me´soscopique α˘l dans l’Eq. 4.2, ρl e´tant conside´re´ constant :
α l fˆl = α˘l f˘l (4.30)
ou` α l est la fraction volumique de liquide filtre´e au sens de la LES. Pour alle´ger les notations, on omet
l’indice ˘ dans la mesure ou` le filtrage LES de la phase disperse´e ne s’applique que sur des quantite´s
initialement produites par l’approche statistique me´soscopique.
Afin d’avoir une e´quivalence entre la moyenne de Favre base´e sur la fraction volumique et la densite´
de gouttes, on fait l’hypothe`se que l’e´coulement est monodisperse a` l’e´chelle de la taille du filtre. Cela







α l fˆl = nl fˆl (4.31)
ou` nl est la densite´ de goutte filtre´e.
En appliquant la proce´dure de filtrage aux e´quations de conservation Eule´riennes de la phase dis-
perse´e, on obtient les e´quations de conservation LES pour le spray :
∂wl
∂ t
+∇ ·Fl = sl (4.32)
ou` wl = (nl, ρlα l, ρlα l uˆl, ρlα l vˆl, ρlα lwˆl, ρlα l δ̂ θ l, ρlα l hˆl )T est le vecteur des variables conservatives
me´soscopiques de la phase liquide avec uˆl , vˆl et wˆl les trois composantes de la vitesse me´soscopique





































4.3.2 Flux me´soscopiques re´solus






ρlα l uˆl vˆl
ρlα l uˆlwˆl
ρlα l uˆl δ̂ θ l






ρlα l uˆl vˆl
ρlα l vˆ2l
ρlα l vˆlwˆl
ρlα l vˆl δ̂ θ l














4.3 E´quations LES pour la phase disperse´e
4.3.3 Flux de´corre´le´s re´solus
































Pour les tenseurs δ̂Rl et δ̂Sl , on utilise la de´composition (partie de´viatorique + e´nergie de´corre´le´e)
et la fermeture propose´es dans la section 3.4.3 en remplac¸ant les grandeurs non filtre´es par les grandeurs
filtre´es :
δ̂Rl,i j = δ̂R∗l,i j+
2
3
δ̂ θ lδi j (4.39)













δ̂Sl,ii j = −κˆRUM ∂ δ̂θ l∂x j (4.41)








τ pδ̂ θ l (4.43)







avec : Rep ≈ ρ|u˜− uˆl|dµ (4.45)
4.3.4 Flux de sous-maille
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τ tl est le tenseur des contraintes de sous-maille de la phase disperse´e de´fini par :
τ tl,i j =−ρlα l
(
ûl,iul, j− uˆl,iuˆl, j
)
(4.47)
qtθ est le flux de sous-maille de l’e´nergie de´corre´le´e de´fini par :
qtθ ,i = ρlα l
(
ûl,iδθ − uˆl,iδ̂ θ l
)
(4.48)
qth est le flux de sous-maille de l’enthalpie sensible liquide de´fini par :





Par la suite, on suppose que les effets de sous-maille sur l’enthalpie liquide re´solue sont ne´gligeables :




θ est de´crite dans la section 4.4. La mode´lisation du terme τ
t
l
est de´crite dans la section 4.4.
4.3.5 Termes sources filtre´s
Le terme source filtre´ sl se de´compose en deux parties :
sl = sg-l + sθ





ou` Uθ est le terme filtre´ de production d’e´nergie de´corre´le´e par le tenseur des vitesses de´corre´le´es. On
l’e´crit :
Uθ =−23ρlα l δ̂ θ l
∂ uˆl, j
∂x j
−ρlα l δ̂R∗l,i j ∂ uˆl,i∂x j +U
t
θ






−ρlα l δ̂Rl,i j ∂ uˆl,i∂x j
)
Le mode`le de fermeture pour Utθ est de´crit dans la section 4.4.












Les composantes de sg-l sont mode´lise´es de la fac¸on suivante :
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Taux d’e´vaporation Γ
Γ = −n˘l {m˙p}l (4.51)
= pi n˘ld Sh [ρDF ] ln(1+BM)









Taux de variation de quantite´ de mouvement par e´vaporation u
Γu,i = −Γu˘l,i
approximation : Γu,i ≈ −Γuˆl,i
Taux de variation de d’e´nergie de´corre´le´e par e´vaporation Γθ
Γθ = −Γδ θ˘l
approximation : Γθ ≈ −Γδ̂ θ l














approximation : Fd,i ≈ ρlα lτ p (u˜i− uˆl,i)
Taux de variation (destruction) d’e´nergie de´corre´le´e par la traıˆne´eW θ






approximation : W θ ≈ −2ρlα lτ p δ̂ θ l
Taux de variation d’enthalpie sensible liquide par conduction thermique Φl
Φl = −Λl−Λ−Φ
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avec : Nu ≈ 2+0.55Re1/2p Pr1/3
et : BT ≈ (1+BM)Sh/(NuLeF )−1
ou` LeF = ScF/Pr




















nl uˆl,i = 0 (4.56)







ρlα l uˆl,i =−Γ (4.57)
ou` Γ est le taux d’e´vaporation filtre´.











ρlα l δ̂ θ l +Fd,i+Γu,i− ∂∂x j τ
t
l,i j (4.58)
ou` δ̂R∗l est la partie de´viatorique du tenseur de´corre´le´ filtre´, δ̂ θ l est l’e´nergie de´corre´le´e filtre´e, Fd,i est
le terme de traıˆne´e filtre´ et Γu,i est le terme d’e´vaporation filtre´. τ tl repre´sente le tenseur des contraintes
de sous-maille liquides :
τ tl,i j =−ρlα l
(








ρlα l δ̂ θ l +
∂
∂x j
ρlα l uˆl, jδ̂ θ l = −12
∂
∂x j
ρlα l δ̂Sl,ii j−ρlα l δ̂R∗l,i j ∂ uˆl,i∂x j (4.60)
−2
3
ρlα l δ̂ θ l
∂ uˆl, j
∂x j
+W θ +Γθ +Πδθl −
∂
∂x j
qtθ , j (4.61)
ou` W θ et Γθ repre´sentent respectivement les termes de traıˆne´e et d’e´vaporation filtre´s. Πδθl et q
t
θ sont
respectivement les termes de production et de diffusion par le mouvement de sous-maille :
Πδθl = ρlα˘lδ R˘l,i j
∂ u˘l,i
∂x j
−ρlα l δ̂Rl,i j ∂ u˘l,i∂x j (4.62)
qtθ ,i = ρlα l
(






ρlα l hˆl +
∂
∂x j
ρlα l uˆl, jhˆl =Φl +Λl− ∂∂x j q
t
l, j (4.64)
ou` hˆl est l’enthalpie liquide filtre´e.Φl et Λl sont les termes sources filtre´s d’enthalpie liquide par conduc-
tion thermique et changement de phase respectivement. qtl repre´sente le flux non re´solu d’enthalpie li-
quide filtre´e :





Par la suite, on suppose que les effets de sous-maille sur l’enthalpie liquide re´solue sont ne´gligeables :
qtl = 0.
4.4 Mode`les de sous-maille pour la phase disperse´e
Moreau (2006) a montre´ que la mode´lisation du mouvement me´soscopique de sous-maille de la phase
disperse´e ne´cessitait de prendre en compte les effets de compressibilite´. Riber et al. (2005) proposent
d’utiliser un mode`le de type Smagorinsky (1963) pour la partie de´viatorique du tenseur de sous-maille
des vitesses me´soscopiques τ tl . Les effets compressibles sont repre´sente´s par la partie diagonale de ce
tenseur dont l’estimation est donne´e par un mode`le de Yoshizawa (1986) :
τ tl,i j = −ρlα l
(
ûl,iul, j− uˆl,iuˆl, j
)
(4.66)
mode`le : τ tl,i j = 2ρlα lνl,t
(
Sˆl,i j− 13 Sˆl,kkδi j
)
+2ρlα lκl,t Sˆl,i jδi j (4.67)















mode`le de Smagorinsky : νl,t = (CS,l4)2
√
2 Sˆl,i j Sˆl,i j (4.69)
mode`le de Yoshizawa : κl,t = 2CV,l42Sˆl,i j (4.70)
Les constantes du mode`le sont fixe´es a` partir de tests a priori Moreau et al. (2005) : CS,l = 0.16 et
CV,l = 0.012.
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4.4.1 Flux de sous-maille d’e´nergie de´corre´le´e
Le transport de sous-maille de l’e´nergie de´corre´le´e filtre´e est pris en compte au moyen d’un mode`le
de diffusion turbulente :





avec le nombre de Prandtl turbulent liquide fixe´ a` : Prtl = 0.7.
4.4.2 Terme de production de sous-maille d’e´nergie de´corre´le´e
Le terme de production d’e´nergie de´corre´le´e par le mouvement de sous-maille Utθ agit comme
un terme de dissipation dans l’e´quation d’e´nergie corre´le´e de sous-maille. A` partir d’une hypothe`se
d’e´quilibre sur l’e´nergie corre´le´e de sous-maille Riber et al. (2005), on mode´liseUtθ de la fac¸on suivante :




Ce mode`le s’appuie sur l’hypothe`se que toute l’e´nergie du mouvement corre´le´ qui est dissipe´e par les
effets de sous-maille est convertie en e´nergie de´corre´le´e re´solue.
4.5 Mode`le de combustion turbulente
4.5.1 Mode´lisation de la combustion turbulente
Les travaux portant sur la mode´lisation de l’interaction entre la turbulence et la combustion ont de´bute´
il y a plus de trente ans avec les recherches de Spalding (1976) pour la simulation RANS. Les e´tudes
consacre´es a` la combustion turbulente pour la LES n’ont commence´ que dans les anne´es 90 et de nom-
breuses questions restent encore ouvertes.
La difficulte´ de la simulation en combustion turbulente est lie´e en particulier au rapport d’e´chelle
entre l’e´paisseur de la zone re´active (dans le cas ou` le re´gime de flammelette est valable) et la dimension
des mailles de la grille de calcul. Dans la mode´lisation de la combustion, on fait ge´ne´ralement une dis-
tinction entre les mode`les pour les re´gimes de pre´me´lange, les re´gimes non pre´me´lange´s et partiellement
pre´me´lange´s. On trouve une description de l’ensemble de ces mode`les RANS et LES dans la revue
de Veynante & Vervisch (2002). Une revue plus re´cente de Bilger et al. (2005) fait e´tat des diffe´rentes
the´ories et mode`les pour les trois re´gimes de combustion turbulente. Pitsch (2006) fait e´galement une
revue des mode`les spe´cifiques a` la LES.
Dans la plupart des applications industrielles, le re´gime de combustion est rarement purement
pre´me´lange´ ou non-pre´me´lange´. La raison principale est que le carburant est ge´ne´ralement injecte´ sous
forme liquide, et les processus d’e´vaporation couple´s aux effets turbulents induisent des stratifications
ou inhomoge´ne´ite´s de me´lange. Dans ces conditions, la combustion est pilote´e par les me´canismes du
re´gime partiellement pre´me´lange´.
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Les e´tudes de Le´gier et al. (2000) et Boileau et al. (2008b) ont montre´ les capacite´s du mode`le de
flamme e´paissie a` traiter des proble`mes de combustion partiellement pre´me´lange´e en configurations com-
plexes diphasiques. Dans la pre´sente e´tude, l’objectif est d’utiliser le mode`le de flamme e´paissie implante´
dans AVBP dans des simulations de statore´acteurs, faisant intervenir les trois re´gimes de combustion.
Les sections suivantes de´crivent les diffe´rentes de´clinaisons du mode`le de flamme e´paissie : mode`le de
flamme e´paissie en DNS (TF, section 4.5.2), mode`le de flamme e´paissie en LES (TFLES, section 4.5.3)
et enfin le mode`le de flamme e´paissie dynamique (DTFLES, section 4.5.4) permettant son extension aux
cas partiellement pre´me´lange´s.
4.5.2 Flamme laminaire e´paissie (TF)
Le concept du mode`le TF (pour Thickened Flame en anglais) est d’augmenter l’e´paisseur de la flamme
de manie`re a` pouvoir la re´soudre sur les maillages LES tout en s’assurant que la vitesse de flamme
e´paissie reste e´gale a` la vitesse de flamme DNS. Butler & O’Rourke (1977) sont les premiers a` avoir
propose´ d’e´paissir artificiellement une flamme laminaire de pre´me´lange pour la propager sur un maillage
grossier. Une analyse dimensionnelle classique (Williams, 1985) montre que la vitesse de flamme la-
minaire S0L et l’e´paisseur de flamme laminaire δ 0L sont controˆle´es par la diffusivite´ thermique Dth et la












En se basant sur les Eqs. 4.72 et 4.73, il est possible d’e´paissir une flamme pre´me´lange´e sans alte´rer
sa vitesse de propagation. En effet en multipliant les coefficients de diffusion par un facteur F (facteur
d’e´paississement) et en divisant le taux de re´action de la flamme par ce meˆme facteur, on obtient une










ou` ω˙T et ω˙k sont pre´dits par le sche´ma cine´tique qui utilise une loi d’Arrhe´nius (cf. Eq. 2.30).
Toutefois, dans le cas d’e´coulements turbulents, l’e´paississement a pour effet de modifier le rapport
entre l’e´chelle de longueur de la turbulence et l’e´paisseur de flamme. Pour les e´tudes en LES, le mode`le
doit donc eˆtre comple´te´ afin de corriger ces effets. Le mode`le complet TF en LES est de´crit dans la
section 4.5.3.
4.5.3 Mode`le de flamme e´paissie pour la combustion turbulente (TFLES)
La modification artificielle de l’e´paisseur d’une flamme conduit a` la modification de son nombre de
Damko¨hler : Da= τt/τc = (ltS0l )/(u
′δ 0l ), d’un facteur F. Il y a donc tout un ensemble de tourbillons qui
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n’a plus d’effet sur la flamme LES alors que la flamme DNS y est sensible (les e´chelles comprises entre
δ 0l et Fδ
0
l ).
Le but du mode`le TFLES est de corriger la perte de sensibilite´ a` la turbulence de la flamme due
a` l’e´paississement. Une des hypothe`ses principales du mode`le est que l’e´paisseur de la flamme est a`
tout instant plus petite que toutes les e´chelles de la turbulence auxquelles elle est sensible (le re´gime
de flamme se situe en dessous de la limite de Klimov-Williams (Gokalp, 1987)). Ce re´gime est dit de
flamelette (diagramme de combustion de Peters (1986)). Dans un tel re´gime, la turbulence modifie la
structure de la flamme en augmentant son plissement et son e´tirement local. Sous ces hypothe`ses, la










ou` I0 est le facteur d’e´tirement (Eq. 4.75), Σ la densite´ de surface de flamme, η la coordonne´e normale au
plan moyen de flamme et le rapport des surfaces de flammes turbulente et laminaire : AT/Al repre´sente le










ou` Sc est la moyenne temporelle de la vitesse locale de consommation Sc, ρR est la densite´ des gaz non
bruˆle´s, ω˙R le taux de consommation local de la flamme et ξ est la direction normale au front de flamme.
L’e´paississement d’une flamme turbulente a donc pour effet de modifier son plissement ainsi que son
Al: surface de la 
flamme laminaire










FIG. 4.1 - Sche´ma d’une flamme plisse´e turbulente dans le re´gime de ”flamelet”.
e´tirement local (cf. Fig. 4.2).
Colin et al. (2000) proposent un mode`le introduisant une fonction d’efficacite´ E construite a` par-
tir de calculs DNS d’interaction flamme/vortex pour corriger la perte des effets de plissement induite
par l’e´paississement dans le cadre des flammes pre´me´lange´es. Une hypothe`se de ce mode`le est que
l’e´tirement duˆ a` la turbulence, augmente la surface de flamme mais son effet sur la vitesse de
consommation locale est ne´gligeable. La vitesse de consommation locale est donc e´gale a` la vitesse
d’une flamme laminaire.
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(a.) (b.)
FIG. 4.2 - DNS d’interaction flamme/turbulence Angelberger et al. (1998); Poinsot & Veynante (2005). Flamme
non e´paissie (a.), flamme e´paissie d’un facteur F = 5 (b.)
Fonction d’efficacite´ E
On trouve une description comple`te de la fonction d’efficacite´ E dans l’article de Colin et al. (2000).
Cette fonction a ensuite e´te´ ame´liore´e par Charlette et al. (2002). L’e´tude mene´e par Colin et al. (2000)
repose sur l’analyse de l’e´quation de transport de la densite´ de surface de flamme. En supposant qu’au
niveau du front de flamme il y a un e´quilibre entre les termes de production et de destruction de la densite´
de surface de flamme (Colin et al., 2000; Charlette et al., 2002), le coefficient de plissement Ξ= AT/Al
est lie´ a` la vitesse turbulente locale de sous-maille par la relation :











ou` α est une constante du mode`le (son calcul est pre´sente´ plus bas) et la fonction Γ permet de prendre
en compte le taux d’e´tirement lie´ a` toutes les e´chelles influence´es par l’e´paississement, de´pendant de
la fluctuation de vitesse de sous-maille u′, de la taille du filtre ∆e et des caracte´ristiques de la flamme.
Finalement la vitesse locale SLES de la flamme LES corrige´e est donne´e par la relation liant la vitesse de




















La fluctuation de vitesse de sous-maille u′ est estime´e a` partir du rotationnel de la vitesse re´solue
(afin d’e´liminier la partie dilatation de la vitesse qu’on ne compte pas ici comme faisant partie de la
turbulence). L’ope´rateur permettant de de´finir u′ est le suivant :









avec c2 ≈ 2 et ou` εlmn correspond au tenseur des permutations.
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Estimation de la constante α
La constante α est estime´e de fac¸on a` retrouver la the´orie de Damko¨hler : ST/S0L≈ 1+βu′/S0L (valable
pour les faibles valeurs de u′ (Poinsot & Veynante, 2005)) Sous l’hypothe`se des flammes minces et quand
∆e tend vers l’e´chelle inte´grale lt , le plissement Ξ tend vers un plissement maximum Ξmax de´fini par
l’Eq. 4.78 (Colin et al., 2000). L’Eq. 4.79 qui de´finit α se de´duit de l’Eq. 4.78.








avec : Ret =
u′lt
ν
et cms = 0.28 (4.80)
La constante β est suppose´e proche de l’unite´ parColin et al. (2000).
4.5.4 Mode`le de flamme e´paissie dynamique
Principe de fonctionnement
Le mode`le de flamme e´paissie de´crit dans la section 4.5.3 est approprie´ pour le calcul de flammes
parfaitement pre´me´lange´es. Pour les flammes partiellement pre´me´lange´es, en revanche, ce mode`le doit
eˆtre ajuste´ pour ne pas perturber les processus de me´lange en dehors de la zone de re´action.
Le mode`le de flamme e´paissie dynamique (Le´gier et al., 2000) (DTF pour dynamically thickened
flame en anglais) a e´te´ de´veloppe´ de manie`re a` ce que l’e´paississement soit e´gale a` Fmax dans la zone
re´active et F = 1 ailleurs (Fig. 4.3).
L’e´paississement dynamique F est de´fini par l’Eq. 4.81. Le senseur S de´fini par l’Eq. 4.82 e´value si
la zone est re´active (S= 1) ou non (S= 0) a` l’aide de la fonction de pre´sence Ω utilisant des parame`tres
du sche´ma cine´tique : Ea, ν ′F pour le carburant et ν ′O pour l’oxydant.







avec : β ′ = 500 (4.82)










Le parame`tre ΓT est utilise´ pour enclencher la fonction d’e´paississement avant la re´action et vaut
typiquement : ΓT = 0.5. Ω0 est de´termine´ en calculant le maximum de Ω dans une flamme laminaire
pre´me´lange´e 1D non e´paissie.
Facteur d’e´paississement de´pendant de la re´solution locale
Dans les calculs LES ou` la taille des mailles peut varier beaucoup, il est pratique d’adapter le facteur
d’e´paississement a` la re´solution locale d’un maillage. Pour ce faire, on e´value Fmax selon l’expression
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Zone réactive (le terme de





A l’intérieur de la zone de
flamme, les équations de la
flamme épaissie
s’appliquent. Il n’y a pas
de flux turbulent ici.







Ici, les équations filtrées standard de la







Région de transition :
S passe de 0 à 1
F passe de 1 à Fmax
E augmente
Région de transition :
S passe de 1 à 0
F passe Fmax à 1
E diminue jusqu’à 1






ou` ∆x est la taille locale de la maille et n est le nombre de cellules contenues dans l’e´paisseur du front
de flamme e´paissi. La valeur n = 5 est ge´ne´ralement suffisante pour re´soudre correctement le front de
flamme en e´vitant les erreurs nume´riques dues a` des gradients mal re´solus.
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5.1 Le code AVBP
Le code AVBP a e´te´ e´crit a` l’origine par l’OUCL (Oxford University Computing Laboratory) et
le CERFACS en 1993. Il est de´sormais la proprie´te´ du CERFACS et de l’IFP qui le maintiennent
et le de´veloppent conjointement. Le code a e´te´ cre´e´ dans le but d’avoir a` disposition un solveur des
e´quations de Navier-Stokes capable de supporter des maillages non structure´s et hybrides (type de cellule
arbitraire) afin d’assurer a` l’utilisateur une flexibilite´ maximale lors de la discre´tisation du domaine de
calcul. La conception d’AVBP repose sur l’ide´e de construire une librairie de routines pour obtenir une
modularite´ totale Rudgyard et al. (1995); Rudgyard (1995); Scho¨nfeld & Rudgyard (1999) et faciliter
le de´veloppement et le codage de nouveaux mode`les physiques. Il faut de plus noter qu’AVBP a e´te´
e´crit, de`s le de´part, pour eˆtre utilise´ sur des calculateurs paralle`les (libraire COUPL, depuis remplace´e
par MPL) ce qui explique ses performances actuelles sur les super-calculateurs (Rudgyard et al., 1995;
Rudgyard, 1995; Scho¨nfeld & Rudgyard, 1999; Staffelbach et al., 2009).
Les me´thodes nume´riques du code AVBP ont e´te´ originellement implante´es par M. Rudgyard et T.
Scho¨nfeld en suivant les travaux re´alise´s en particulier a` Oxford Paisley (1986); Rudgyard (1990);
Mackenzie (1991); Crumpton et al. (1993); Crumpton (1995) sur les me´thodes volumes finis de type
cell-vertex , qu’on pre´sente dans la suite de ce chapitre.
5.2 Discre´tisation cell-vertex
Ce chapitre pre´sente succinctement le code AVBP qui a servi a` re´aliser les simulations aux grandes
e´chelles pour ce travail. Pour plus de renseignement, le lecteur pourra se re´ferrer a` la the`se de Lamarque
(2007) qui le pre´sente en de´tail.
Le code de me´canique des fluides AVBP utilise un solveur aux volumes finis avec une discre´tisation
cell-vertex . Cette dernie`re me´thode a e´te´ introduite par Ni (1982), modifie´e par Hall (1984) et e´tudie´e
par divers auteurs et en particulier par l’e´quipe de K.W. Morton (Roe, 1987; Morton, 1988; Radespiel,
1989; Rudgyard, 1990; Mackenzie, 1991; Swanson & Radespiel, 1991; Rudgyard, 1993a,b; Catalano
et al., 1995).
APPROCHE NUME´RIQUE
Les bilans des lois de conservation sont applique´s dans les cellules du maillage primal alors que les
solutions sont de´finies aux noeuds. Ainsi le flux a` l’areˆte f est de´fini (en 2D) ge´ne´ralement de la manie`re
suivante :






( ~F (UA)+ ~F (UB)),
ce qui revient a` appliquer la me´thode des trape`zes pour le calcul de l’inte´grale de la partie spatiale (et
assumer que les flux varient line´airement le long des areˆtes). Ici le flux a donc e´te´ inte´gre´ le long des
areˆtes (on calcule un flux avec une moyenne qui traverse la surface d’inte´gration). Ainsi, la me´thode
cell-vertex pre´sente une forte affinite´ avec les e´le´ments finis (Morton, 1988; Morton et al., 1997). De
nombreuses e´tudes concernant la pre´cision de cette me´thode ont e´te´ re´alise´es (Rudgyard, 1993b). On ci-
tera notamment celles de Roe (1987), de Morton (1988) et de Swanson & Radespiel (1991). Des e´tudes
beaucoup plus rigoureuses d’un point de vue mathe´matique ont e´te´ aussi re´alise´es par Su¨li (1989); Mor-
ton et al. (1997). Ils ont de´montre´ que la me´thode cell-vertex est plus pre´cise que les me´thodes cell-









FIG. 5.1 -Maillage utilise´ avec la me´thode cell-vertex . Les volumes de controˆle (colorie´s) sont de´finis par les
cellules et les variables sont stocke´es aux noeuds.
Un des proble`mes de la me´thode cell-vertex reste que le nombre d’e´quations de bilan est diffe´rent du
nombre d’inconnues, ce qui ne´cessite d’e´crire des e´quations nodales lors de la mise a` jour temporelle
Rudgyard (1993a); Crumpton et al. (1993), ce qui peut s’ave´rer relativement couˆteux. Par ailleurs, au
meˆme titre que les autres me´thodes, la formulation cell-vertex souffre aussi de la pre´sence de wiggles
(oscillations en damiers), ce qui, la` aussi, implique l’utilisation de viscosite´ artificielle, comme on le
verra par la suite. Un autre proble`me lie´ a` ce type de me´thode est la gestion des coins avec en particulier
la de´finition d’une normale au noeud associe´ a` ce point particulier d’une configuration.
5.2.1 Me´triques
Avant de donner les de´tails du calcul du re´sidu, on va rappeler comment sont de´finies les me´triques
dans AVBP . La me´thode cell-vertex repose sur une de´finition des me´triques base´e aux cellules.
A l’exception des bords du domaine note´ Ω, ou` le traitement est particulier (Lamarque, 2007), les
normales utilise´es dans AVBP sont de´finies aux sommets des e´le´ments. Pour simplifier le codage et
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pouvoir appliquer la meˆme formule de calcul du re´sidu ou des gradients quel que soit le type d’e´le´ment
conside´re´, on de´finit les normales de la manie`re suivante :
1. On calcule d’abord les normales ~S f aux faces f des cellules (pointant vers l’exte´rieur). Ce calcul
inclut la ponde´ration de la normale par l’aire de la face concerne´e. Il est a` noter qu’en ge´ne´ral dans
le cas des faces quadrangulaires, les 4 sommets n’appartiennent pas a` un meˆme plan. La face est
donc divise´e en quatres triangles (deux divisions selon les diagonales) et la normale ~S f est une
moyenne des normales aux triangles (voir Fig.5.2). Cette manie`re de calculer les normales permet
en particulier de pre´server la line´arite´ d’une solution (ce qui revient a` assurer une convergence du
sche´ma a` l’ordre 2 pour des maillages suffisamment re´guliers).
FIG. 5.2 - Calcul de la normale d’une face dont les sommets n’appartiennent pas tous au meˆme plan.







Le signe ”−” apparaıˆt car on a choisi une normale~Sk pointant vers l’inte´rieur de la cellule. n fv est le
nombre de sommets sur la face f et d le nombre de dimensions de Ω. Il faut noter que la normale
~Sk est ponde´re´e par une surface (sa norme n’est pas unitaire). Un exemple pour un quadrilate`re est
donne´ sur la figure (5.3).
FIG. 5.3 - Calcul des normales aux noeuds dans un quadrilate`re quelconque.
Par ailleurs, dans le cas d’e´le´ments line´aires (triangles et te´trae`dres), ce calcul revient a` obtenir une
normale ~Sk e´gale a` la normale de la face oppose´e au sommet k (figure (5.4)).
Afin d’assurer la consistance des sche´mas nume´riques, on ve´rifie que : ∑k∈Ke~Sk =~0.
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FIG. 5.4 - Calcul des normales aux noeuds dans un triangle quelconque.
5.2.2 Approche des re´sidus ponde´re´s
Conside´rons d’abord les e´quations de Navier-Stokes d’un e´coulement laminaire monophasique non
re´actif dans leur formulation conservative :
∂w
∂ t
+∇ ·F= 0 (5.2)
ou` w est le vecteur des variables conservatives et F est le tenseur de flux correspondant. Ce tenseur
est de´compose´ en une partie visqueuse et une partie non visqueuse au travers de l’Eq. 5.3. Les termes
spatiaux sont approche´s dans chaque volume de controˆle lie´ a` la celluleΩ j pour en de´duire le re´sidu RΩ j
de´fini par l’Eq. 5.4.






F ·~n dS (5.4)
ou` ∂Ω j est la projete´e de Ω j le long de la normale ~n. L’approche Cell-Vertex est applicable a` des types
de cellules quelconques et apparaıˆt donc tre`s utile pour des maillages hybride. Le re´sidu RΩ j de´fini par
l’Eq. 5.4 est d’abord calcule´ pour chaque cellule en utilisant une loi d’inte´gration simple applique´e aux
faces du volume de controˆle. Pour des faces triangulaires, les composantes individuelles du flux sont
suppose´es varier line´airement. Il est utile d’e´crire le re´sidu RΩ j de´fini par l’Eq. 5.4 au travers d’une







ou` Fi est une approximation de F au nœud i, Nd repre´sente le nombre de dimensions de l’espace et {i ∈
Ω j} sont les sommets de la cellule. Dans cette formulation, l’information ge´ome´trique a e´te´ factorise´e en
termes ~Si qui sont associe´s aux noeuds individuels de la cellule et non a` ses faces. ~Si est la moyenne des
normales ponde´re´es par les surfaces des faces triangulaires d’un nœud commun i, i ∈Ω j. La line´arite´ de






~xi ·~Si, avec ∇ ·~x= Nd (5.6)
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DkΩ jVΩ jRΩ j , (5.7)
ou` DkΩ j est la matrice de distribution qui fait une projection ponde´re´e du centre de la cellule Ω j vers le
noeud k (scatter) et Vk est le volume de controˆle associe´ a` chaque noeud k. La conservation est garantie
si ∑k∈Ω j D
k
Ω j = I. La de´finition de cette matrice de´finit le sche´ma d’inte´gration spatiale.
Dans le contexte pre´sent, l’Eq. 5.7 est re´solue en utilisant une me´thode explicite Euler ou une me´thode
Runge-Kutta a` plusieurs e´tapes en temps, afin d’obtenir une solution stationnaire. On notera cependant
que pour la plupart des sche´mas usuels d’AVBP comme Lax-Wendroff, TTGC ou TTG4A, l’inte´gration
temporelle est associe´e directement a` l’inte´gration spatiale.
5.3 Sche´mas nume´riques
Pour la phase gazeuse, trois sche´mas nume´riques ont e´te´ utilise´s lors de cette the`se. Ceux-ci ne sont
pas pre´sente´s en de´tail et le lecteur se re´fe´rera aux publications originelles ou a` la the`se de Lamarque
(2007) pour plus de renseignements . Cependant, les points essentiels caracte´risant ces deux sche´mas
sont pre´sente´s :
sche´ma Lax-Wendroff (Lax &Wendroff, 1960) De type volumes finis, d’ordre 2 en temps et hybride
“centre´-de´centre´” d’ordre 2 en espace, moins pre´cis que le sche´ma TTGC mais environ deux fois
plus rapide. On notera qu’une version e´le´ments finis est e´galement disponible dans AVBP.
sche´ma TT4A (Donea, 1984) De type e´le´ments finis, d’ordre 4 en temps, d’ordre 3 en espace, pre´cis
sur des maillages non structure´s, approprie´ a` l’e´tude LES en ge´ome´trie complexe.
sche´ma TTGC (Colin & Rudgyard, 2000) De type e´le´ments finis, d’ordre 3 en temps, d’ordre 3 en
espace, pre´cis sur des maillages non structure´s, approprie´ a` l’e´tude LES en ge´ome´trie complexe.
La caracte´ristique premie`re des sche´mas Taylor-Galerkin est la diminution significative de l’erreur
de dispersion tre`s pre´sente pour les sche´mas d’ordre 2, tout en maintenant un niveau de dissipation
nume´rique globalement tre`s faible.
5.4 Mode`les de viscosite´ artificielle
5.4.1 Introduction
Les sche´mas de discre´tisation spatiale disponibles dans AVBP sont des sche´mas centre´s. Ces types
de sche´mas sont connus pour eˆtre naturellement sujets a` des oscillations hautes fre´quences1 (wiggles)
dans les re´gions de forts gradients (Hirsch, 1988). Une me´thode simple pour pallier a` ce proble`me est
l’utilisation d’un terme de Viscosite´ Artificielle (VA) pour adoucir les fronts trop raides. Cette section
de´crit les senseurs (section 5.4.2) et les ope´rateurs (section 5.4.3) de la VA disponible dans AVBP.




Un senseur ζΩ j est un parame`tre compris entre 0 et 2 de´fini pour chaque cellule Ω j. Dans le cas ou` la
solution est bien re´solue, le senseur est e´gal a` 0 alors que dans le cas ou` la solution a de fortes variations
locales, le senseur est e´gal a` 2 et la VA est applique´e. Ce senseur est obtenu en comparant diffe´rentes
e´valuations du gradient d’un scalaire comme la pression, l’e´nergie totale ou une fraction massique. Si les
e´valuations sont identiques, le senseur est fixe´ a` 0. Par contre, si les deux e´valuations donnent des valeurs
diffe´rentes, le senseur est de´clenche´. Le point crucial est de trouver une fonction pour le senseur qui soit
diffe´rente de ze´ro seulement dans les zones utiles. Deux senseurs diffe´rents sont disponibles dans AVBP :
le senseur de Jameson ζ JΩ j (Jameson et al., 1981) et le senseur de Colin ζ
C
Ω j (Colin & Rudgyard, 2000)
qui est de´rive´ du senseur de Jameson mais de´die´ a` la SGE.
Notation l’indice k de´signe les variables lie´es a` un sommet k de la cellule conside´re´e et l’indice Ω j
de´signe les variables lie´es a` la cellule Ω j.
Senseur de Jameson
Le senseur de Jameson ζ JΩ j lie´ a` la cellule Ω j (de´fini par l’Eq. 5.8) est le maximum de tous les





sont des e´valuations diffe´rentes du gradient de´finies par l’Eq. 5.10. ∆k1 mesure la variation de S au sein
de la cellule Ω j. ∆k2 est une estimation de la meˆme grandeur en utilisant (~∇S)k, le gradient de S au nœud
k. Ce senseur varie proportionnellement a` l’amplitude de la de´viation par rapport a` l’e´volution line´aire.
Ce senseur a une e´volution douce d’un point de vue nume´rique et s’applique parfaitement pour des cas
quasi-stationnaires.






∆k1 = SΩ j −Sk ∆k2 = (~∇S)k.(~xΩ j −~xk) (5.10)
ou`~xΩ j repre´sente les coordonne´es du centre de la cellule conside´re´e Ω j et~xk celles du noeud k.
Senseur de Colin
Dans le cas d’e´coulements turbulents fortement instationnaires, il est ne´cessaire de se munir d’un sen-
seur plus pre´cis, c’est-a`-dire plus faible lorsque l’e´coulement est suffisamment re´solu et presque maxi-
mum dans les zones de non-line´arite´s fortes : le senseur de Colin, de´fini par les Eq. 5.11 a` 5.15.




2 sont petits compare´s a` SΩ j . Ceci correspond a` des erreurs
nume´riques de faible amplitude (si ∆k1 et ∆
k
2 sont de signes oppose´s) ou a` des faibles gradients
bien re´solus par le sche´ma (si ∆k1 et ∆
k
2 sont de meˆme signe).




2 sont de meˆme signe et du meˆme ordre de grandeur (meˆme si cet ordre
de grandeur est grand). Ceci correspond a` des gradients raides bien re´solus par le sche´ma.




2 sont de signes oppose´s et qu’un des deux est beaucoup plus grand
que l’autre. Ceci correspond a` une oscillation nume´rique de grande amplitude.
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2 est du meˆme ordre de grandeur que SΩ j . Ceci correspond a` une situation
non physique re´sultant d’un proble`me nume´rique.









































Ψ0 = 2.10−2 δ = 1.10−2 ε1 = 1.10−2 ε2 = 0.95 ε3 = 0.5 (5.15)
5.4.3 Ope´rateurs
Les mode`les de viscosite´ artificielle utilisent deux ope´rateurs dont les proprie´te´s sont :
2e`me ordre
Cet ope´rateur agit comme une viscosite´ classique. Il adoucit les gradients et introduit de la dissi-
pation artificielle. Il est associe´ a` l’un des deux senseurs de´crits pre´ce´demment. Ainsi, le sche´ma
nume´rique garde son ordre de pre´cision dans les zones a` faible gradient tandis que la VA assure
la stabilite´ et la robustesse du sche´ma dans les zones critiques. A l’origine, il e´tait utilise´ pour les
chocs mais peut en fait adoucir n’importe quel gradient trop fort pour vu que celui-ci soit de´tecte´
par le senseur.
4e`me ordre
Cet ope´rateur est utilise´ pour diminuer les oscillations noeud-a`-noeud. Il est applique´ partout sauf
dans les endroits ou` une AV du 2e`me ordre est ajoute´e.
Les contributions a` la cellule de l’ope´rateur du 2e`me ordre (Eq. 5.17) et de l’ope´rateur du 4e`me ordre











ε2f ζΩ j(wΩ j −wk) (5.17)







(~∇w)Ω j · (~xΩ j −~xk)− (wΩ j −wk)
]
(5.18)





Me´thodes pour la capture de chocs
Ce chapitre fait e´tat des mode`les de viscosite´ artificielle existant ou non au de´but de la the`se dans le
code AVBP pour traiter les discontinuite´s de choc. En effet, si l’utilisation de sche´ma centre´ pour la SGE
a montre´ tout son potentiel, le passage a` des maillages non structure´s pour les ge´ome´tries complexes
diminue fortement les stencils des sche´mas afin de limiter le temps de calculs. Dans ce contexte, les
sche´mas nume´riques centre´s souffrent d’erreur de dispersion ainsi que du phe´nome`ne de Gibbs, provo-
quant des oscillations artificielles a` haute fre´quences (ripples) ce qui diminue fortement la stabilite´ de
la simulation (Gibbs, 1898; Hirsch, 1988). Une solution commune´ment adopte´e pour e´liminer ces ondes
non physiques est l’utilisation de viscosite´ artificielle (AV) du second et du quatrie`me ordre applique´e
localement et en faible quantite´ (Von Neumann & Richtmeyer, 1950; Hirsch, 1990; Jameson et al., 1981;
Crumpton, 1995). Si cette me´thode a e´te´ valide´e sur de nombreuses configurations, acade´mques ou in-
dustrielles, dans certaines simulations, des gradients tre`s importants comme des chocs peuvent apparaıˆtre
et d’autres solutions doivent eˆtre mises en place.
Dans une premie`re partie, la proble´matique est pre´sente´e, i.e. quels sont les points qu’une me´thode de
capture de choc, dans le contexte du code AVBP, doit corriger. La seconde partie pre´sente les diffe´rents
mode`les teste´s et la dernie`re les principaux re´sultats obtenus sur un tube a` choc de Sod et une tuye`re
choque´e 3D pulse´e en sortie par un bruit blanc, identique aux diffuseurs pre´sents dans le statofuse´e
e´tudie´ par la suite.
6.1 Proble´matique
Comme nous l’avons vu dans le chapitre pre´ce´dent, le principe du statore´acteur a` combustion sub-
sonique repose en premier lieu sur l’admission d’air et la compression du fluide en entre´e dans les dif-
fuseurs. L’e´coulement dans une tuye`re de´bouchant dans l’atmosphe`re a` une pression Pa donne´e peut se
diviser en diffe´rentes parties selon les valeurs “phares“ de la pression ge´ne´ratrice amont Pi0 . Ces diffe´rents
e´tats de l’e´coulement sont re´sume´s par la Fig. 6.1 :
1. L’e´coulement initial est subsonique que ce soit dans le convergent ou le divergent,
2. Le col s’amorce ensuite : celui-ci est sonique mais le reste de l’e´coulement reste subsonique,
3. Un choc normal apparaıˆt dans le divergent et se dirige vers la sortie,
4. Le choc fort devient oblique
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5. Un choc faible oblique apparaıˆt ainsi qu’un choc re´fle´chi de´tache´,
6. Le choc re´fle´chi devient attache´










Apparition d’un choc 









Choc droit en sortie
Choc oblique fort






FIG. 6.1 - Re´sume´ des e´coulements possibles dans une tuye`re en fonction de la pression ge´ne´ratrice amont.
En compressible, la SGE doit faire le compromis entre deux aspects distincts, d’une part mettre en
oeuvre des sche´mas nume´riques capable de re´soudre les petites e´chelles de la turbulence en paralle`le
d’une viscosite´ turbulente additionnelle (dans le cas ou` celle-ci n’est pas implicite au sche´ma) et d’autre
part capturer des chocs ce qui ne´cessite un sche´ma robuste. Diffe´rents proble`mes sont alors mis en avant :
garantir la conservation de masse, ne pas induire d’oscillation hautes fre´quences au niveau des chocs...
6.2 Les Me´thodes de capture de choc
6.2.1 Introduction : la viscosite´ de volume
La forme ge´ne´rale de l’e´quation de conservation du moment contient un terme1 σ = τ − p.δ
repre´sentant les contraintes subies par le fluide et ou` δ est le symbole de Kronecker. Dans le cas d’un
fluide Newtonien, il se de´compose sous la forme d’un terme de pression et du tenseur des contraintes
visqueuses τ rapelle´ par l’Eq. 6.1 ou` interviennent les viscosite´s de cisaillement et de compression.
Ce dernier terme peut se re´crire sous la forme de l’Eq. 6.2 ou` le tenseur se de´compose entre sa partie
1On utilise dans cette partie une notation tensorielle diffe´rente du reste de la the`se pour une meilleure lisibilite´.
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de´viatrice (a` coefficients diagonaux nuls) et sa partie diagonale. On a alors introduit le coefficient de
viscosite´ de volume κ = λ +2/3×µ .
τ = 2µ S︸︷︷︸
Viscosite´ de cisaillement
+ λ ∇ ·u︸ ︷︷ ︸
Viscosite´ de compression
(6.1)
τ = 2µ S− 2
3









∇ ·u︸ ︷︷ ︸
Partie diagonale
(6.2)
Pour des conditions de pression et de tempe´ratures proches des conditions standards, l’hypothe`se de
Stokes est appplique´ : κ = 0.
6.2.2 La viscosite´ artificielle d’ordre 2 et le senseur de Jameson
Celle-ci a e´te´ de´finie en Sec. 5.4.2.
6.2.3 Mode`le de Von Neumann & Richtmeyer
Ce mode`le historique date de 1950. La me´thode de Von Neumann & Richtmeyer (1950) permet
d’e´paissir artificiellement le choc par l’interme´diaire d’un terme supple´mentaire de pression sans avoir
recours a` une me´thode nume´rique supple´mentaire. Le tenseur des contraintes visqueuses est alors modifie´
par l’ajout d’un terme κ ′ semblable a` une viscosite´ de compression :
τmodi f ie = (κ ′− 23 µ) ∇.u δ +2µ S avec κ
′ = Cte (Vol)2/3ρ
√
(∇ ·u)2
La pression est ainsi modifie´e par p′ = −κ ′∇ ·u. L’estimation de κ ′ de´pend de la divergence de u
(base´e sur le gradient des variables conservatives dans AVBP), la taille de la cellule et la densite´. La
valeur optimale de la constante Cte est fixe´e 1 a` partir de tests a posteriori.
6.2.4 Mode`le de Cook&Cabot
Cook & Cabot (2005) ont propose´ un mode`le de viscosite´ artificielle permettant de traiter a` la fois les
chocs et la turbulence. Seule la partie traitant des chocs est de´crite ici. L’ide´e est d’inclure un nouveau
terme de viscosite´ de volume. L’avantage de cette formulation est que ce terme peut eˆtre tre`s grand en
dehors des chocs mais il n’y aura pas d’impact sur les re´gions ou` ∇ ·u≈ 0. Dans le cas d’un e´coulement
re´actif ou` l’expansion thermique due a` la combustion peut venir activer le senseur, la pression induite
reste ne´gligeable comme il l’est vu par la suite.
Le tenseur des contraintes visqueuses s’e´crit alors :
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S : S. Le ˜ de´note un filtre gaussien tronque´ (approxime´ dans AVBP par une moyenne sur
les cellules) e´liminant les oscillations hautes fre´quences dues a` la valeur absolue. La constante est fixe´e
a priori a` 5.
6.3 Comparaison des me´thodes
6.3.1 Cas test : Tube a` choc
Cette expe´rience nume´rique simule le cas d’un tube 1D contenant un diaphragme se´parant deux zones
a` des e´tats diffe´rents :
{u= uL, p= pL,ρ = ρL,x< x0, t = 0} et {u= uR, p= pR,ρ = ρR,x> x0, t = 0}
A t = 0, le diaphragme est retire´. Si les effets visqueux sont ne´glige´s, une solution analytique des
e´quations d’Euler peut eˆtre obtenue base´e sur les caracte´ristiques se propagent dans le tube, alors suppose´
infiniment long, comme le montre la figure 6.2.




V onde de chocfaisceau de detente
a )  P r i n c i p e  d u  t u b e  a  c h o c
t=0



























FIG. 6.2 - Le proble`me de Riemann.
Les re´sultats pre´sente´s sont base´s sur des calculs avec le sche´ma TTG4A (Donea, 1984) sans viscosite´
artificielle additionelle du second ou du quatrie`me ordre (a` part si le senseur de Jameson est utilise´e). La
pression a` gauche est de 105 Pa et a` droite 103 Pa. Le maillage (triangle) est compose´ de 500x2 noeuds
avec des pe´riodicite´ en haut et en bas. Quatre cas sont pre´sente´s :
1. La solution analytique de Riemann
2. La solution avec la viscosite´ artificielle de Jameson
3. La solution avec la viscosite´ artificielle de Von Neumann Richtmeyer : VNR
4. La solution avec la viscosite´ artificielle de Cook
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La Fig. 6.3 pre´sente l’e´volution de la vitesse axiale, de la pression, de la tempe´rature et de la densite´
le long de l’axe du tube a` choc 5 ms apre`s la rupture du diaphragme. Pour une meilleure lisibilite´, seule
la simulation avec le senseur de Cook est utilise´e. Les zones d’intereˆt sont la de´tente et le choc, i.e. la` ou`
























































































FIG. 6.3 - Re´sultats avec TTG4A et le senseur de Cook & Cabot (2005).




















FIG. 6.4 - Re´sultats avec TTG4A et le senseur de Cook & Cabot (2005) pour l’e´volution spatiale de l’entropie.
− : AVBP, • : Rieman.
Afin de mieux appre´hender le travail de chacun des trois senseurs, un zoom est re´alise´ sur le choc
ainsi que le faisceau de de´tente et les trois simulations sont compare´es a` la solution analytique. Ces
re´sultats sont pre´sente´s en Fig. 6.5 pour la vitesse axiale ainsi que les niveaux de pression induits par les
me´thodes VNR et Cook. Au niveau du choc, le phe´nome`ne de Gibbs induit des de´passements des bornes
de la solution (en lien avec l’utilisation de sche´ma centre´). Seule la me´thode Cook permet d’e´paissir
suffisament le choc pour de´finir ce dernier sur suffisament de cellules. Ce re´sultat est en particulier
visible sur la pression induit par les deux hyperviscosite´s : le senseur VNR est tre`s localise´ tandis que
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Cook agit e´galement au niveau des “undershoot” et “overshoot”. Aucune valeur non-physique n’est ainsi
observe´e avec Cook. Le fait le plus marquent se situe au niveau du faisceau de de´tente ou` une pression
non ne´gligeable est introduite par l’approche VNR au contraire de Cook (mis a` part en de´but et fin de
faisceau).











































































FIG. 6.5 - Comparaison des diffe´rentes me´thodes a` la solution analytique au niveau des zones d’intereˆt, le choc et
la de´tente. Vitesse axiale en haut et pression re´sultants des hyperviscosite´s VNR et Cook en bas.
Au regard de ces re´sultats, seules la viscosite´ de Cook & Cabot (2005) sera utilise´e pour les calculs
ne´cessitant une me´thode pour la capture de chocs.
6.3.2 Cas test 3D : Calcul d’une tuye`re
La ge´ome´trie calcule´e correspond a` l’une des deux tuye`res alimentant le “statore´acteur de recherche”.
Cette tuye`re pre´sente un col amorce´ ainsi qu’un choc en aval. Les niveaux de viscosite´ induits par l’utili-
sation de viscosite´ artificielle avec le senseur de Jameson sont trop importants pour ce calcul. De meˆme,
la simulation avec la me´thodeVNRme`ne a` l’e´chec de la simulation, en raison du mauvais comportement
de l’hyperviscosite´ artificielle dans les zones de de´tente. Seule la simulation avec la me´thode de Cook
& Cabot (2005) donne des re´sultats qualitativement satisfaisants. La Fig. 6.6 re´sume le cas apparaissant
dans le statore´acteur de recherche pour un re´gime de haute altitude.
Afin de tester la robustesse de la me´thode, la simulation a e´te´ pulse´e par un bruit blanc injecte´ en
sortie de configuration afin de reproduire les sollicitations dues aux fluctuations de pression provenant
de la chambre de combustion du statore´acteur.
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Amont :
•P = 4.6 bar
•Ti=750 K
•Q = 0.9 kg/s
Aval :








FIG. 6.6 - Cas de haute altitude pour le Statore´acteur de Recherche de l’Onera
Pour cela, un bruit blanc avec une fre´quence de coupure de 15,000 Hz est ge´ne´re´ a` l’aide d’un signal
ale´atoire et d’un filtre passe-bas de Butterworth d’ordre 4. Une fluctuation maximale de 104 Pa est im-
pose´e. Une sortie a` pression impose´e caracte´ristique est utilise´e en sortie et le signal de pression ge´ne´re´
a` partir du bruit blanc est ajoute´e a` l’onde entrante dans le domaine. Les Figs. 6.7 et 6.8 montrent une
coupe dans le plan me´dian de la tuye`re colore´e par les valeurs moyennes et fluctuantes de pression et
de tempe´rature. La Fig. 6.9 montre l’e´volution instantane´e a` travers le choc de la pression, la vitesse
axiale et la pression induite par l’hyperviscosite´ de Cook. Ces corrections sont locales et empeˆchent la
formation d’oscillations nume´riques (“undershoot” et “overshoot”).
FIG. 6.7 - Champs moyen et de´viation standard de pression
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 Pression de Cook&Cabot
FIG. 6.9 - Evolution spatiale de la vitesse axiale, de la pression et de la pression induite par le senseur de Cook a`
travers le choc droit.
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Chapitre 7
Outils de post-traitement et d’aide a` la
compre´hension
La simulation aux grandes e´chelles donne acce`s a` une somme conside´rable d’informations dont le
traitement syste´matique n’est pas aise´, en particulier pour la description de l’e´coulement instantane´. Des
me´thodes de diagnostics avance´s sont donc ne´cessaires pour explorer de manie`re ordonne´e les oscilla-
tions lie´es a` la stabilisation d’un cycle limite par exemple. Ce chapitre de´crit trois diagnostics diffe´rents :
l’utilisation d’un solveur de Helmholtz, de cartes spectrales et le recours a` une de´composition en modes
propres de l’e´coulement.
7.1 Les cartes spectrales
Le premier diagnostic est l’utilisation de cartes spectrales qui offrent une repre´sentation spatiale des
re´gions ou` une fre´quence donne´e est pre´sente. Pour de telles cartes, une transforme´e de Fourier est
applique´e sur une variable donne´e a` tous les noeuds du maillage, la re´solution spectrale e´tant lie´e a` la
fre´quence de sauvegarde des cliche´s donne´s par la SGE.
7.2 Le solveur de Helmholtz
Cette me´thodologie permet de distinguer les modes hydrodynamiques des modes acoustiques par la
re´solution de l’e´quation de Helmholtz. Par cette approche, on cherche les modes propres acoustiques





)−ω2p′ = 0 (7.1)
ou` p′ est la perturbation acoustique de pression, c la vitesse locale moyenne du son (ge´ne´ralement issue
du calcul SGE ou RANS). Le code utilise´ est AVSP, de´veloppe´ au CERFACS (Nottin, 2000; Benoit &
Nicoud, 2005; Nicoud et al., 2007; Sensiau, 2008). L’approche est base´e sur une hypothe`se de nombre de
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Mach nul, ce qui est raisonnable en de´but de tube a` flamme1. La tuye`re avale doit eˆtre traite´e se´pare´ment.
Celle-ci est alors remplace´e par une impe´dance e´quivalente (Lamarque et al., 2009) correspondant a`
une tuye`re compacte amorc¸e´e (Marble & Candel, 1977). Cette hypothe`se de nombre de Mach nul reste
toutefois limitante comme l’ont montre´ Nicoud & Wieczorek (2009) bien que seule la fre´quence des
modes propres nous inte´resse ici et non l’amortissement de ces derniers.
7.3 La De´composition en Modes Propres (POD)
La De´composition en Mode Propre (POD2) a e´te´ introduite initialement pour l’analyse de donne´es
expe´rimentales d’e´coulements turbulents incompressibles (Berkooz et al., 1993; Citriniti & George,
2000). L’objectif de cette approche est de repre´senter les quantite´s d’inte´reˆt en une se´rie de fonctions
orthogonales obtenues en minimisant l’erreur associe´e a` un ope´rateur de projection. De cette description
modale de l’e´coulement, il re´sulte une distribution e´nerge´tique des structures, chacune caracte´rise´e par
une e´volution spatiale et temporelle propre. Des e´tudes pre´ce´dentes ont montre´ l’inte´reˆt de l’utilisation
d’une telle me´thode (Huang et al., 2006; Kodal et al., 2003) pour l’e´tude de chambre de combustion de
turbines a` gaz. En particulier, Huang et al. (2006) l’ont utilise´ pour de´finir les modes les plus e´nerge´tiques
dominant la chambre de combustion d’une turbine a` gaz en soulignant les diffe´rents me´canismes prenant
place lors de la combustion pour deux nombres de swirl diffe´rents. C’est pourquoi un outil POD a e´te´
de´veloppe´ pendant cette the`se pour mieux e´tudier les re´sultats obtenus par la SGE.
7.3.1 The´orie associe´e








ou` {u,ϕ} est le produit scalaire associe´ a` la projection, u(x, t) est la quantite´ d’inte´reˆt e´tudie´e3 et <>
est la moyenne temporelle. Les vecteurs de la base POD sont des fonctions propres du noyau K de´fini
par :
K(x,x′) = 〈u(x, t),u(x′, t)〉 ou` x et x′ sont deux coordonne´es spatiales et t le temps
Dans le cadre de donne´es obtenues par simulations nume´riques comme la SGE, l’approche “POD
snapshots” est pre´fe´re´e. Celle-ci, introduite par Sirovich (1987), permet de de´finir les fonctions propres
ϕ sans calculer explicitement le noyau K. Avec cette me´thode, la de´composition est base´e sur le recueil
de cliche´s q(x, tn) re´gulie`rement espace´s dans le temps (i.e. : n = 1, · · · ,N) permettant de discre´tiser
proprement les diffe´rents temps caracte´ristiques d’inte´reˆt pre´sents dans la simulation du domaine spatial
1Le nombre de Mach maximum est de l’ordre de 0.3 ce qui donne une erreur maximale sur les fre´quences de re´sonance de
M2 ' 9 %.
2Proper Orthogonal Decomposition. en anglais
3comme la pression, la vitesse ou bien encore l’entropie.
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ai×q(x, ti) . (7.3)
Les coefficients ai satisfont le proble`me aux valeurs propres suivant ou` C est la matrice de corre´lation,
T la dure´e de la simulation et Ψ(n)(x) le vecteur propre spatial correspondant au ne`me mode propre :∫
T
C(t, t ′)a(n)(t ′)dt ′ = λ (n) a(n)(t)⇔ Ci j = 1M
{
q(x, ti) .q(x, t j)
}
(7.4)
Les vecteurs propres de C permettent de construire la base POD4 tandis que les valeurs propres
de´terminent l’importance de chaque vecteur propre.
Base´e sur la description modale fournie par la POD, le champ qˆ(x, t) peut se re´e´crire par combinaison






7.3.2 L’ope´rateur de projection
La dernie`re e´tape consiste a` de´finir le produit scalaire et la norme a` utiliser. Diffe´rentes variables
peuvent eˆtre utilise´e. Toutefois, afin que le processus de minimisation conserve un sens physique, il est
important de choisir une norme en lien avec une e´nergie. Cette dernie`re doit pouvoir s’exprimer a` partir
d’une fonction quadratique des quantite´s d’inte´reˆt comme l’e´nergie acoustique (Huang et al., 2006) qui


















Dans l’Eq. (7.6), ρ,c sont respectivement la densite´ et la vitesse du son locales moyennes. Dans le
cas ou` les fluctuations de vitesse acoustique sont faibles ou ne´gligeables devant les fluctuations hydrody-







Il est inte´ressant de noter que l’e´nergie moyenne limite peut eˆtre retrouve´e a` partir de la connaissance













ou` λ (n) est la ne`me valeur propre POD.
4On note que les vecteurs propres repre´sentent l’e´volution temporelle de ces modes
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7.4 Exemple d’application des trois diagnostics
On conside`re ici l’exemple d’une cavite´ acoustique 2D de forme carre´e de L=10 cm de coˆte´. Le but
est de comparer les re´sultats obtenus par les trois diagnostics et de voir s’ils sont a` meˆme de capter les
diffe´rents modes acoustiques excite´s ainsi que le degre´ d’informations qu’ils fournissent.
7.4.1 Solution analytique
En supposant une e´volution harmonique des ondes, les fluctuations temporelles et spatiales de pres-





ou` pˆω ∈ C, espace des complexes, et ω est la pulsation. Dans un e´coulement homoge`ne et isotrope, la
line´arisation des e´quations de continuite´ et de quantite´ de mouvement me`ne a` l’e´quation de Helmholtz :








ou` c0 est la vitesse moyenne du son. La ge´ome´trie conside´re´e e´tant de forme carre´e, on choisit d’appliquer
la me´thode de se´paration des variables sous la forme :
pˆω(x,y) = X(x)Y (y). (7.9)








+ k2 = 0. (7.10)












+ k2y = 0 (7.11)











La solution de l’Eq. 7.11 associe´e aux conditions aux limites (Eq. 7.12) est alors :
X (x) = cos(kxx) , Y (y) = cos(kyy) ,
pour lesquelles les nombres d’onde kx et ky doivent satisfaire la condition suivante :
{
sin(kx L) = 0
sin(ky L) = 0
=⇒
{
kx = nx pi/L
ky = ny pi/L
,
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ou` nx et ny sont des entiers positifs. Les modes propres acoustiques sont finalement donne´s par :
pˆω = Pamp× cos(nx pi x/L)× cos(ny pi y/L)
ou` Pamp repre´sente l’amplitude des fluctuations de pression. Les variables p′, u′ and v′ s’e´crivent finale-
ment :
p′ (x,y, t) = Pamp × cos(nx pi x/L) × cos(ny pi y/L) × cos(ωt+ pi2 )
u′ (x,y, t) = pinxρ0ωLPamp × sin(nx pi x/L) × cos(ny pi y/L) × cos(ωt)
v′ (x,y, t) = pinyρ0ωLPamp × cos(nx pi x/L) × sin(ny pi y/L) × cos(ωt)











cas lx = ly = L.
7.4.2 Solveur acoustique
Un champ moyen ou` les quantite´s d’inteˆret -vitesse et pression- sont constantes est initialise´ pour le
calcul des modes propres de la configuration a` l’aide du solveur acoustique.
La Fig. 7.1 repre´sente la partie re´elle des fluctuations de pression adimensionalise´e pour les 19
premiers modes propres acoustiques de la configuration. Les diffe´rents vecteurs propres calcule´s
repre´sentent une base possible pour cette configuration. En effet, toute combinaison line´aire de deux
vecteurs propres de cette base est e´galement vecteur propre. Ceci explique explique pourquoi les deux
premiers modes donne´s par le solveur acoustique sont par exemple {(1,0)− (0,1) ,(1,0)+(0,1)} et
non pas plus simplement {(1,0) ,(0,1)}.
Le code acoustique permet ainsi de de´terminer l’ensemble des modes propres acoustiques de la confi-
guration.
7.4.3 Simulation de re´fe´rence
Les trois diagnostics vont eˆtre applique´es sur les re´sultats obtenus a` partir d’un ensemble de cliche´s
construits de manie`re analytiquement. Trois modes ont e´te´ initialise´s (cf Fig. 7.2) : les modes {nx,ny}=
{1,1} ,{2,2} ,{3,3}. Une fluctuation de vitesse constante de 0.01 m.s−1 est impose´e soit une fluctuation
de pression de 5.7 Pa environ.
40 ms sont simule´es et 800 cliche´s sont sauvegarde´s pour le post-traitement, soit une fre´quence
d’e´chantillonnage de 20.000 Hz et une re´solution fre´quentielle de 25 Hz.
7.4.4 Cartes spectrales
Trois cartes spectrales sont construites aux fre´quences des modes propres initialise´s. La Fig. 7.6
repre´sente l’amplitude et la phase des coefficients de Fourier pour ces trois fre´quences ainsi que la re-
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Mode 1a, 172 Hz Mode 1b, 172 Hz Mode 2, 244 Hz Mode 3a, 345 Hz
(1,0)− (0,1) (1,0)+(0,1) (1,1) (2,0)+(0,2)
(2,0)+(0,2) (1,2)− (2,1) (1,2)+(2,1) (2,2)
Mode 3b, 345 Hz Mode 4a, 386 Hz Mode 4b, 386 Hz Mode 5, 489 Hz
(3,0)− (0,3) (3,0)+(0,3) (1,3)− (3,1) (1,3)+(3,1)
Mode 6a, 518 Hz Mode 6b, 518 Hz Mode 7a, 546 Hz Mode 7b, 546 Hz
(3,2)− (2,3) (3,2)+(2,3) (4,0)− (0,4) (4,0)+(0,4)
Mode 8a, 623 Hz Mode 8b, 623 Hz Mode 9a, 691 Hz Mode 9b, 691 Hz
...
(4,1)− (1,4) (4,1)+(1,4) (3,3)
Mode 10a, 712 Hz Mode 10b, 712 Hz Mode 11, 733 Hz
FIG. 7.1 - Partie re´elle des fluctuations de pression adimensionnalise´es donne´es par le solveur acoustique. La
structure des modes (nx,ny) est e´galement indique´e. Du noir (-1) au blanc (1).
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{1,1} {2,2} {3,3}
F=244 Hz F=489 Hz F=733 Hz
FIG. 7.2 - Structures des trois modes initialise´s pour la simulation AVBP. Fluctuations de pression.
construction de la partie re´elle des fluctuations de pression pour un temps nul. Les trois modes sont bien
retrouve´s. On note que les fluctuations de pression ne sont pas toutes identiques car la dure´e du signal ne
correspond pas a` un nombre entier de pe´riode de chaque mode.
7.4.5 De´composition en Modes Propres
Finalement, une de´composition en mode propre est applique´e. Le produit scalaire est base´ sur
l’e´nergie acoustique (q = {u′,v′, p′}). La Fig. 7.4 montre la valeur des dix premiers modes propres.
Seules six valeurs sont non nulles. Ces six modes permettent de repre´senter l’e´volution des fluctuations
de pression et de vitesse des trois modes acoustiques. Chaque mode acoustique est repre´sente´ par un
doublet de modes POD.
La Fig. 7.5 montre l’e´volution temporelle des vecteurs propres POD. Les deux signaux issus d’un
meˆme doublets sont en quadrature de phase comme le montre les Fig. 7.5 -droite- et e´voluent a` la meˆme
fre´quence, celle du mode acoustique. Ce de´phasage est explique´ par l’Eq. 7.13. La pression et les com-
posantes de vitesse sont de´phase´es de pi/2 et la POD permet de rendre compte de ce phe´nome`ne. On
note que les modes sont classe´s par e´nergie de´croissante et que le mode a` 733 Hz apparaıˆt en premier
suivi du mode a` 489 Hz et enffet du mode a` 244 Hz.
Ainsi, si on s’inte´resse maintenant a` la projection spatiale des modes POD en Fig. 7.6, on peut voir
que chaque doublet est compose´ d’un mode ou` les fluctuations de vitesse sont ne´gligeables et pas celles
de pression et l’inverse pour le second mode. La POD permet ainsi de rendre compte de la structure,
de la fre´quence mais aussi de la composition de modes acoustiques. Il est inte´ressant de souligner qu’il
existe une certaine distorsion des re´sultats au fur et a` mesure que la fre´quence du mode diminue et donc
que celui-ci est repre´sente´ par de moins en moins de pe´riodes.
On notera toutefois que dans une simulation de ge´ome´trie complexe, les fluctuations de vitesse dues
a` l’acoustique sont ge´ne´ralement faibles devant celles lie´es a` l’ae´rodynamique et que la norme utilise´e
peut se re´duire a` l’utilisation des fluctuations de pression.
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FIG. 7.3 - Amplitude, phase et partie re´elle des fluctuations de pression donne´es par l’outil de carte spectrale.
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FIG. 7.4 - Valeurs propres λ (n) des modes issus de la POD.
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Mode Propre 1 (−) & 2 (–•–), Freq = 733 Hz
Mode Propre 3 (−) & 4 (–•–), Freq = 489 Hz
Mode Propre 5 (−) & 6 (–•–), Freq = 244 Hz
FIG. 7.5 - Les six premiers modes propres a(n) (t) obtenus par l’outil POD. Evolution temporelle des doublets de
vecteurs propres a` gauche et e´volution jointe des deux modes a` gauche.
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Mode Propre 1 Mode Propre 2
Mode Propre 3 Mode Propre 4
Mode Propre 5 Mode Propre 6
FIG. 7.6 - Projection spatiale des modes POD, Ψ(n)(x), obtenus par l’outil POD. Champs de vitesse axiale,
verticale et de pression adimensionne´es par la valeur maximale indique´e au-dessus de chaque sous-figure. Du
noir (-1) au blanc (1).
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Cette partie est de´die´e a` l’e´tude de l’e´coulement monophasique re´actif dans la configuration du “Sta-
tore´acteur de Recherche” e´tudie´ expe´rimentalement et nume´riquement (me´thodes RANS et SGE) par
l’ONERA.
Les statore´acteurs sont tre`s sensibles aux instabilite´s et leur pre´diction ne peut eˆtre traite´e de manie`re
ade´quate par que par la simulation aux grandes e´chelles5. Avec cette technique, les solveurs peuvent eˆtre
implicites ou explicites, manipuler des maillages structure´s ou non, mono-e´le´ments ou hybrides... Les
mode`les de turbulence et de combustion sont d’autres sources de diffe´rences. Les me´thodes nume´riques
et les mode`les physiques doivent ainsi permettre de simuler avec pre´cision les diffe´rents phe´nome`nes
physiques mis en jeu et ceci pour des longueurs d’onde tre`s diffe´rentes (en omettant les discontinuite´s de
chocs, on citera les e´chelles de la turbulence ou les modes acoustiques longitudinaux). L’impact de ces
mode`les a en particulier e´te´ e´tudie´ en collaboration avec l’ONERA mais n’est pas pre´sente´ dans cette
partie. Pour plus de pre´cision, le lecteur pourra se reporter a` l’annexe B qui est un article soumis aux
Compte-Rendus de Me´canique de l’Acade´mie des Sciences et qui compare les re´sultats obtenus par le
code SGE CEDRE de l’ONERA6 et AVBP du CERFACS et de l’IFP.
1. Le Chap. 8.1 pre´sente l’expe´rience du “Statore´acteur de Recherche” e´tudie´e par l’ONERA avec en
particulier le comportement de la combustion pour un re´gime de vol de haute altitude et a` richesse
variable.
2. Le Chap. 8.2 pre´sente brie`vement une description de la topologie de l’e´coulement non-re´actif.
Les principales structures caracte´ristiques de l’e´coulement dans une configuration a` prise d’air
et a` e´largissement brusque sont de´crites. L’accent n’est pas mis toutefois sur le comportement
instationnaire de la chambre.
3. Les premiers calculs sur la configuration du “Statore´acteur de Recherche” sont pre´sente´s au
Chap. 10 et ont e´te´ effectue´s sur une configuration simplife´e de la chambre, ne comprenant ni
les diffuseurs des entre´es d’air ni la chambre de pre´injection de carburant (pre´sente´e au Chap. 9).
Cette premie`re e´tape a permis d’identifier les points durs de la configuration. En particulier, il
est montre´ que l’impe´dance acoustique des entre´es et des sorties d’air est de´terminante dans la
description des modes acoustiques longitudinaux de la chambre, fait parfaitement retrouve´ dans
la litte´rature (Tsien, 1952; Marble & Candel, 1977; Dowling, 1995; Lamarque & Poinsot, 2008).
Le deuxie`me point identifie´ graˆce au calcul sur la ge´ome´trie simplifie´e est la pre´sence de hautes
fre´quences, a priori absent de l’expe´rience. On note toutefois que la fre´quence maximale des
capteurs de pression ne permet toutefois pas d’atteindre ces hautes fre´quences. L’utilisation de
diffe´rents diagnostics a permis d’identifier leur nature ainsi que le transfert d’e´nergie entre les
modes et a fait l’objet d’une publication dans Combustion&Flame. Leur amplification a e´te´ relie´e
au mauvais comportement du sche´ma cine´tique simplifie´ pour des gammes riches de richesse.
4. Le Chap. 11 est de´die´ a` l’e´tude de l’impact de la description de la cine´tique chimique sur
l’e´coulement re´actif monophasique. Il est montre´ qu’en raison du re´gime partiellement pre´me´lange´
dans la chambre, une bonne description de l’e´volution de la vitesse de flamme en fonction d’une
gamme de richesse e´largie est ne´cessaire pour reproduire le processus de combustion au sein du
statofuse´e. Ce chapitre a fait l’objet d’un article soumis au journal Combustion&Flame.
5. Une fois le sche´ma cine´tique de´termine´, le re´gime de vol est explore´ dans le Chap. 12 et les
diffe´rents me´canismes de stabilisation de la flamme ainsi que les diffe´rents modes exite´s dans la
5La simulation directe reste bien suˆr la me´thode ultime mais reste inaccessible aujourd’hui pour ces applications en raison








Pre´sentation de la configuration
8.1 Le programme “Statore´acteur de Recherche”
En 1995, l’Office National d’Etudes et de Recherche Ae´rospatiale (ONERA) a lance´ un programme de
recherche sur les statore´acteurs a` combustion subsonique. Les motivations de ces e´tudes e´taient doubles :
il s’agissait en premier lieu d’ame´liorer la compre´hension de l’e´coulement au sein d’un tel propulseur.
Pour cela, deux grands axes ont e´te´ de´veloppe´s. D’une part, une maquette de statore´acteur a e´te´ installe´e
a` l’ONERA Toulouse pour e´tudier le me´lange a` pression atmosphe´rique dans les diffe´rentes zones de la
chambre de combustion ainsi que l’ae´rodynamique interne de celle-ci a` l’aide de visualisation hydrau-
lique. D’autre part, une maquette de´die´e a` l’e´tude du champs re´actif a e´te´ monte´e a` l’ONERA Palaiseau
(Fig. 8.1).
Me´lange Combustion
FIG. 8.1 - Vue des deux maquettes re´alise´es dans le cadre du “Statore´acteur de Recherche”.
En paralle`le, le de´veloppement des derniers statore´acteurs comme l’ASMP (Air-Sol Moyenne Porte´e)
de MBDA s’e´tant effectue´ essentiellement a` l’aide d’expe´riences, le principal but de l’ONERA e´tait de
cre´er une base de donne´es expe´rimentale comple`te (champs ae´rodynamique, vitesse, concentration des
espe`ces, e´mission de radical OH*, mesures de pression..) permettant la validation de codes de simulation
nume´rique afin d’alle´ger le nombre d’essais ne´cessaires a` la re´alisation d’un nouveau propulseur.
PRE´SENTATION DE LA CONFIGURATION
La maquette pour les essais ae´roliques (Heid & Ristori, 2003, 2005) a permis de caracte´riser le
me´lange dans le statore´acteur. Cette maquette est a` l’e´chelle 1,6 :1 par rapport a` la configuration re´active.
Le de´bit impose´ dans les manches a` air est de 1,1 kg.s−1 au lieu de 0,9 kg.s−1 et la tempe´rature de l’air
de 293 K. Le rapport de de´bit entre les deux configurations a e´te´ respecte´, soit Q˙C3H8/Q˙air = Q˙CO2/Q˙air.
Pour la maquette combustion, une large gamme de re´gimes de vol a e´te´ explore´e, ceux-ci sont
re´capitule´s en Tab. 8.1.
Re´gime de vol T in jectioni
1 De´bit d’air Limite d’extinction
Pauvre Riche
Quasi-moyenne altitude 635 K 1,35 kg.s−1 Non de´termine´e Non de´termine´e
Haute Altitude 750 K 0,9 kg.s−1 0,28-0,32 0,95-1,0
TAB. 8.1 - Re´gimes de vol e´tudie´s expe´rimentalement par l’ONERA
Parmi les re´sultats expe´rimentaux les plus inte´ressants de´crits par Ristori et al. (1999, 2005); Heid &
Ristori (2003, 2005); Reichstadt et al. (2007), l’e´mission de radical OH permet de de´crire la distribution
spatiale moyenne des zones re´actives. La Fig. 8.2 montre l’e´mission de radical OH inte´gre´e dans la
profondeur pour un re´gime de haute altitude a` trois richesses globales2 diffe´rentes : 0.35, 0.5 et 0.75.
Deux zones se de´tachent clairement. D’une part, une pre´mie`re zone de combustion au droit des entre´es
d’air dans le late´ral qui se caracte´rise par une intensite´ lumineuse importante. Celle-ci est en particuler
associe´e aux couches de cisaillement identifie´es en sortie de manche a` air. Il est e´galement inte´ressant de
noter que ces zones re´actives moyennes sont de plus en plus de´tache´es des couches de me´lange issues
des manches a` air au fur et a` mesure que la richesse augmente et se de´tachent de l’axe de symme´trie du
statofuse´e a` faible richesse. La seconde zone se situe dans le doˆme de la chambre et se caracte´rise par
une intensite´ plus faible. Celle-ci est d’autant moins intense que la richesse globale est importante et est
meˆme absente pour le cas φ=0,75. Ce phe´nome`ne peut s’expliquer a priori par l’extinction de la flamme
en raison d’une richesse trop importante dans le doˆme et permet d’expliquer le de´placement de la zone
re´active vers l’aval de la chambre de combustion, dans une re´gion ou` l’oxyge`ne est plus disponible. Il est
ainsi essentiel de pouvoir pre´dire avec exactitude le me´lange dans cette zone.
FIG. 8.2 - Localisation des zones re´actives dans le “statore´acteur de recherche” - Emission inte´gre´e sur la
profondeur de la chambre - : (a) φ = 0.35, (b) : φ = 0.5, (c) : φ = 0.75
Le cas a` richesse 0.75 est le re´gime qui a e´te´ le plus e´tudie´ expe´rimentalement. Il s’agit du cas le plus
stable, celui a` richesse 0.35 e´tant proche de l’extinction pauvre (cf Tab. 8.1). Ce cas φ=0.75 servira donc
2La richesse globale est de´finie comme e´tant le rapport des de´bits de carburant et d’air ponde´re´ par s= 3.636.
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de re´fe´rence pour comparer les re´sultats issus des simulations nume´riques a` l’expe´rience. La gamme de
vol sera ensuite explore´e afin de voir si le changement de comportement de la flamme est bien perc¸u.
FIG. 8.3 - Vitesses moyennes et fluctuantes obtenues dans le plan me´dian Z = 0mm, les vitesses sont
adimensionne´es par la vitesse de´bitante dans les manches a` air
Diffe´rents phe´nome`nes peuvent eˆtre analyse´s fre´quentiellement. Tout d’abord, la re´partition de cap-
teurs de pression instationnaire permet d’e´valuer les diffe´rentes fre´quences excite´es dans la configuration.
La Fig. 8.4 montre la densite´ spectrale de puissance du signal de fluctuation de pression en trois points
de la chambre pour la richesse φ = 0,75 en fonction du nombre de Strouhal St= f·DUbulk ou` D correspond
a` la hauteur des manches a` air et Ubulk la vitesse caracte´ristique dans ces dernie`res. Trois fre´quences
principales sont identifie´es a` des nombres de Strouhal de 0.03, 0.067 et 0.09.
L’acquisition nume´rique vide´o de vues de la flamme, la came´ra (dont la fre´quence d’acquisition est
de 4000 Hz) e´tant e´quipe´e de filtres interfe´rentiels permettant la de´tection des radicaux OH* ou CH*,
permet e´galement de caracte´riser le spectre.
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Sondes X(mm) Y(mm) Z(mm)
A 295 50 0
B 539 50 0
C 539 0 0
Sonde A
Sonde B Sonde C
FIG. 8.4 - Densite´ spectrale de puissance des fluctuations de pression dans la chambre de combustion issues de





La Fig. 8.5 pre´sente les principaux modules du “Statore´acteur de Recherche” et la Fig. 8.6 les de´tails
ge´ome´triques lie´s a` la chambre de combustion principale :
– L’air pe´ne`tre dans deux tuye`res de section circulaire de 56 mm de diame`tre en amont et de 24,4
mm au col.
– Celui-ci pe´ne`tre dans deux manches a` air de 900 mm de long de section carre´e de 50 mm de coˆte´
puis pe´ne`tre dans la chambre principale par deux coudes incline´s de 45 degre´s et positionne´s de
part et d’autre de la chambre.
– La chambre de combustion est de section carre´e de 100 mm de coˆte´ et mesure 1206 mm de long.
La position longitudinale des manches a` air permet de de´finir deux zones : la re´gion du doˆme en
amont de celles-ci et la re´gion avale. La chambre se termine par une tuye`re circulaire de 55,8 mm
au col.
– Le carburant est injecte´ par 8 trous de 1,6 mm de diame`tre dans une boıˆte de pre´-injection situe´e en
amont du doˆme. Ces deux zones communiquent entre elles par deux tubes de 11 mm de diame`tre.
La pre´sence de cette boıˆte est lie´e au dispositif d’acquisition par PIV (Particle Image Velocime-
try). En effet, cette me´thode de mesure de la vitesse ne´cessite l’utilisation d’une nappe laser dans
laquelle le de´placement de particules (l’e´coulement est ici ensemence´ de particules d’oxyde de
magne´sium) va eˆtre e´tudie´. Afin de ge´ne´rer des plans de mesures paralle`les a` l’axe du statore´acteur,
il est donc ne´cessaire de ge´ne´rer cette nappe en amont du fuˆt et c’est pourquoi la cavite´ d’injection
de propane en silice a e´te´ re´alise´e.
FIG. 8.5 - Vue d’ensemble de la configuration du “Statore´acteur de Recherche”.
Il est important de noter que la ge´ome´trie simule´e diffe`re de l’expe´rience : cette dernie`re posse`de des
manches qui ont une longueur infe´rieure de 80 mm par rapport a` celle utilise´e pour la SGE. Cette erreur
n’a toutefois pas eu de conse´quences majeures sur les re´sultats nume´riques pre´sente´s ci-apre`s.
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FIG. 8.6 - Sche´ma de la chambre de combustion (les dimensions sont en mm).
8.2.2 Maillage
Le maillage employe´ pour les diffe´rentes simulations est pre´sente´ en Fig. 8.8. Meˆme si la configu-
ration se preˆte facilement a` un maillage constitue´ d’hexae`dres, le domaine de calcul a e´te´ maille´ au
moyen du logiciel CentaurSoft avec des te´trahe`dres. La ge´ome´trie e´tant relativement volumineuse, la
discre´tisation devient vite importante sans atteindre pour autant des tailles de cellules suffisantes dans les
zones d’inte´reˆt (en proche paroi par exemple ou dans la zone de re´action).
Deux ge´ome´tries diffe´rentes ont e´te´ utilise´es :
1. Ge´ome´trie 1
La premie`re ge´ome´trie ne contient ni la boıˆte de pre´-injection de carburant ni les diffuseurs amonts.
Celle-ci est repre´sente´e par la Fig. 8.6 et a e´te´ utilise´e a` des fins de validation de la SGE. En effet,
au de´but de la the`se, les capacite´s de calcul e´taient moins importantes qu’aujourd’hui et la simula-
tion de la chambre comple`te s’est ave´re´e impossible. Le maillage correspondant est repre´sente´ en
Fig. 8.7. Le maillage est alors constitute´ de 1,200,000 cellules pour environ 200,000 noeuds. La
taille de maille caracte´ristique dans les zones de flamme est de l’ordre de ∆x ≈ 1mm.
2. Ge´ome´trie 2
Pour la ge´ome´trie comple`te, la grille obtenue comporte environ 910,000 noeuds pour un peu moins
de 5,000,000 de cellules. Les cellules les plus petites sont localise´es dans le doˆme et le´ge`rement
en aval des entre´es d’air dans la chambre de combustion. La taille de maille caracte´ristique est
alors de ∆x = 1mm pour un pas de temps issu des contraintes du CFL acoustique et en calcul
re´actif de l’ordre de ∆t = 3.10−7 s (celui-ci n’est pas fixe´ dans le calcul et il ne s’agit donc que
d’un ordre de grandeur). Une attention particulie`re a toutefois e´te´ donne´e pour la discre´tisation des
deux cols amonts et particulie`rement l’aval de ces derniers ou` un re´seau de chocs s’installe. La
taille caracte´ristique de cellule est e´galement de l’ordre de ∆x = 1mm . La taille des cellules les
plus “grossie`res” est de l’ordre de ∆x ≈ 6mm.
Il est a` noter que, hors des zones raffine´es, meˆme si le maillage est plus lache, les mailles sont peu
e´tire´es pour eˆtre en accord avec les contraintes nume´riques lie´es au code AVBP ou` la taille caracte´risque
de la cellules est e´value´e par V 1/3 ou` V est le volume de cette dernie`re.
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FIG. 8.7 - Vue du maillage de la ge´ome´trie 1
FIG. 8.8 - Vues du maillage de la ge´ome´trie 2
8.2.3 Conditions aux limites
La Fig. 8.5 re´sume les diffe´rentes conditions aux limites du calcul avec la ge´ome´trie 2 dont les prin-
cipaux parame`tres physiques sont rappele´s en Tab. 8.2. Il y a deux entre´es distinctes (respectivement
deux d’air et huit de propane). Le fait d’associer entre elles les deux entre´es d’air ou les huit de carbu-
rant se justifie par le fait qu’elles sont alimente´es respectivement par un meˆme tuyau en amont. L’une
des spe´cificite´s du calcul est d’avoir une configuration ferme´e acoustiquement par des cols amorce´s voir
choque´s. Du fait des fortes vitesses pre´sentes dans les diffe´rents cols de la configuration, une condition
aux limites avec parois glissantes adiabatique a e´te´ impose´e pour limiter de trop forts gradients de vi-
tesse (celle-ci peut atteindre plus de 1500 m.s−1). Ailleurs, des conditions aux limites avec lois de parois
adiabatiques sont utilise´es.
Il est important de pre´ciser que lors de l’expe´rience et en raison du confinement important de la
flamme dans la chambre de combustion principale, un fort refroidissement est applique´ aux parois par
la circulation d’un grand de´bit d’eau. Les e´changes thermiques aux parois n’ont pas e´te´ e´tudie´s dans le
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pre´sent travail meˆme s’il semble ne´cessaire de les mode´liser par la suite. Ils ont en effet un impact non
seulement sur la flamme mais aussi sur les hautes fre´quences pre´sentes dans la chambre.
Trois gammes de richesse (φ = 0,35, φ = 0,50 et φ = 0,75) sont e´tudie´es avec en particulier un
re´gime proche de l’extinction pauvre et un de croisie`re.
Nom Type de frontie`re Parame`tres physiques
Entre´es d’air Entre´e Vitesse De´bitante : U ≈ 85m.s−1
(non re´fle´chissante) Tempe´rature Totale : Ti = 750K
De´bit massique : Q˙air = 0,9 kg.s−1
Entre´es de carburant Entre´e Vitesse De´bitante : U ≈ 100m.s−1
C3H8 (non re´fle´chissante) Tempe´rature Statique : Ts = 350K
De´bit massique : Q˙φ=0,35 = 0,020 kg.s−1
Q˙φ=0,50 = 0,030 kg.s−1
Q˙φ=0,75 = 0,044 kg.s−1
Sortie Sortie supersonique -
Parois des cols Murs glissants -
adiabatiques
Autres parois Loi de paroi -
adiabatiques
TAB. 8.2 - Conditions aux limites et parame`tres physiques des trois diffe´rents re´gimes pour la ge´ome´trie 2.
Pour la ge´ome´trie 1, une condition aux limites d’entre´e de type de´bit-tempe´rature-fractions massiques
caracte´ristique est utilise´e (Poinsot & Lele, 1992). Le coefficient de relaxation utilise´ a e´te´ impose´ de
manie`re a` limiter au maximum la re´flexion d’onde en entre´e. Quant au carburant, celui-ci est injecte´
directement en fond de chambre avec la`-encore un coefficient de relaxation optimal pour la non-re´flexion.
Les autres conditions (aux murs) sont des lois de parois.
8.2.4 Conditions initiales et allumage de la configuration
L’allumage du foyer en mode statofuse´e est assure´ expe´rimentalement par une torche H2-O2 et re´alise´
a` une richesse globale variable entre 0,6 et 0,8. Dans le cadre de la simulation aux grandes e´chelles de
l’e´coulement re´actif monophasique, une telle me´thode d’initialisation est difficilement reproductible. A
la place, une solution est ge´ne´re´e a` tempe´rature et pression ambiante avec vitesse nulle et l’e´coulement
non-re´actif est simule´ (avec injection de carburant jusqu’a` ce que la boıˆte de pre´injection de carburant soit
rempli a` 95% de propane. Une partie des gaz pre´sents dans le doˆme est alors remplace´ par des gaz bruˆle´s
afin de reproduire l’allumage par la torche H2-02 applique´ dans l’expe´rience. Cinq temps convectifs sont
alors calcule´s avant de prendre les moyennes.
Pour les deux autres richesses, le calcul repart d’une solution a` la richesse supe´rieure et le de´bit de
carburant est diminue´ en fonction du re´gime vise´.
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8.2.5 Parame`tres de la simulation
Le Tab. 8.3 re´sume les parame`tres nume´riques utilise´s pour la simulation monophasique du “Sta-
tore´acteur de Recherche”. Deux sche´mas ont e´te´ utilise´s : le sche´ma Lax-Wendroff ainsi que TTG4A
associe´ a` l’ope´rateur de viscosite´ de Colin. Le mode`le de sous-maille utilise´ est celui de Smagorinsky
et de Yoshizawa. L’ope´rateur de diffusion 2∆ a e´te´ utilise´. Un ordre de grandeur du temps de calcul
ne´cessaire est donne´ en Tab. 8.4.
Parame`tres Choix / Valeurs Choix / Valeurs
Ge´ome´trie 1 Ge´ome´trie 2
Sche´ma de convection TTGC cell-vertex TTG4A cell-vertex
(CFL) : ν = 0.7 (CFL) : ν = 0.7
Sche´ma de diffusion Ope´rateur 2∆ Ope´rateur 2∆
Mode`le de sous-maille Smagorinsky Smagorinsky
CS = 0.18 CS = 0.18
Mode`le de viscosite´ artificielle Mode`le de Colin Mode`le de Colin
ε(2) = 0.07 ε(2) = 0.4
ε(4) = 0.01 ε(4) = 0.05
TAB. 8.3 - Parame`tres nume´riques du calcul monophasique du “Statore´acteur de Recherche”.
Nombre d’ite´rations Sche´ma Temps physique (ms) Proc. Temps de restitution (h)
20000 LW cell-vertex ∼ 6 512 ∼ 4,3
20000 TTG4A cell-vertex ∼ 6 512 ∼ 6,8
TAB. 8.4 - Temps caracte´ristiques de calcul pour la ge´ome´trie 2 sur une machine IBM BlueGene (11.4 teraflops)
e´quipe´e de 4096 coeurs PowerPC.
8.2.6 Sche´ma de cine´tique chimique
Le choix de la cine´tique chimique est une e´tape importante pour la mise en place du calcul.
Le carburant utilise´ dans l’expe´rience du “Statore´acteur de Recherche” est du propane gazeux dont
la formule brute est C3H8. Repre´senter la combustion de fac¸on pre´cise de ce compose´ demande le trans-
port d’un grand nombre d’espe`ces et la re´solution de nombreuses re´actions et ainsi un temps de calcul
prohibitif. Une cine´tique chimique simplifie´e est donc utilise´e. Les principaux me´canismes sont ainsi
mode´lise´s par l’e´quation bilan globale suivante re´unissant cinq espe`ces (C3H8, O2,CO2, H2O et N2) :
C3H8+5O2 −→ 3CO2+4H2O (8.1)
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ou` A est la constante pre´exponentielle, Ea l’e´nergie d’activation, YC3H8 et YO2 les fractions massiques
de propane et d’oxyge`ne de masse molaire respectiveWC3H8 etWO2 , nC3H8 et nO2 sont des constantes de






TAB. 8.5 - Constantes intervenant dans le calcul du taux d’avancement
Ces parame`tres ont e´te´ ajuste´s afin d’obtenir le meilleur accord a` richesse pauvre. La Fig. 8.9 met en
e´vidence le de´faut d’une telle chimie a` richesse e´leve´e ou` les erreurs sont conse´quentes. Pour compa-
raison, les vitesses de flamme et la tempe´rature de fin de combustion obtenues avec le sche´ma cine´tique
complexe de Peters & Rogg (1993) sont ajoute´es.
FIG. 8.9 - Vitesse de flamme laminaire et tempe´rature adiabatique de fin de combustion en fonction de la richesse.
◦ : Sche´ma de´taille´ de Peters & Rogg (1993) ; − : Sche´ma une e´tape ; - - : Sche´ma une e´tape PEA.
Pour pallier a` ce proble`me, la constante pre´exponentielle peut eˆtre modifie´e (Linan &Williams, 1993).
En effet, la vitesse de flamme laminaire S0l est proportionnelle a` la racine carre´e de A (cf Eq. 4.72). Il est
donc possible de modifier le comportement de S0l en faisant varier A en fonction de la richesse conside´re´e.







































Cette me´thode, nomme´e PEA a e´te´ utilise´e avec succe`s (Le´gier et al. (2000)). Il est a` noter cependant
qu’elle ne´cessite d’utiliser un nombre de Schmidt identique pour les cinq espe`ces afin d’eˆtre a` meˆme de
calculer localement une fraction de me´lange. L’accord entre la cine´tique simplifie´e et le sche´ma complexe
est alors tre`s satisfaisant bien que la tempe´rature de fin de combustion ne soit pas modifie´e.
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L’impact du sche´ma cine´tique est e´tudie´ en Section 11.
8.2.7 Grandeurs caracte´ristiques de l’e´coulement re´actif
Avant de pre´senter les re´sultats, on de´finit quelques parame`tres caracte´ristiques de la configuration :
– le temps convectif global moyen τcv = mtotm˙tot ou` mtot et m˙tot sont respectivement la masse totale
pre´sente dans la configuration et le de´bit d’air injecte´ en entre´e. Le de´bit de carburant n’est pas pris















PRE´SENTATION DE LA CONFIGURATION
124
Chapitre 9
Topologie de l’e´coulement a` froid
Cette premie`re phase de l’e´tude de la phe´nome´nologie de la combustion dans un statore´acteur est
de´die´e a` la description succincte du champ ae´rodynamique non re´actif au sein de la configuration et
obtenu par un calcul SGE sur la ge´ome´trie comple`te, ceci afin de mieux appre´hender les diffe´rents
phe´nome`nes qui pourront eˆtre a` meˆme de stabiliser ou au contraire de de´stabiliser la flamme dans le calcul
re´actif. Il est e´galement important de comprendre les phe´nome`nes a` la base du me´lange dans une telle
configuration a` e´largissement brusque. La premie`re partie s’inte´resse a` la description de l’e´coulement
moyen tandis que dans une seconde section plus courte, les re´sultats instationnaires sont souligne´s.
9.1 Structure de l’e´coulement moyen
L’impact et l’interaction avec les parois des deux jets provenant des manches a` air constituent la
principale caracte´ristique d’une chambre a` e´largissement brusque a` deux entre´es d’air et ont e´te´ e´tudie´s
par Nosseir & Behar (1986) et Liou & Hwang (1989). La Fig. 9.1 montre un champ moyen obtenu par






ou` Tm correspond a` la dure´e simule´e, NT le nombre total d’e´chantillons et ∆tm la dure´e associe´e a` la




〈φ(~xi, t)2〉−〈φ(~xi, t)〉2 (9.2)
L’interaction entre les jets issus des manches a` air est d’abord identifie´e graˆce a` une isosurface de
vitesse axiale a` 250 m.s−1. L’enveloppe ainsi obtenue englobe les jets en provenance des manches a` air
avant d’eˆtre de´vie´e late´ralement vers les parois. Celle-ci est caracte´ristique de la cohalescence de deux
jets (Nosseir & Behar, 1986). Cette figure met en avant la relation entre l’impact et la de´viation des jets et
1il s’agit ici d’une moyenne au sens de Reynolds
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FIG. 9.1 - Visualisation des principales structures de l’e´coulement a` froid : isosurfaces de vitesse axiale a` 250
m.s−1 en gris clair et a` -40 m.s−1 en blanc et isosurface de crite`re Q en gris fonce´.
la cre´ation de quatre structures tourbillonaires dans les coins du statore´acteur identifie´es par les lignes de
courant moyennes en Fig. 9.2 et Fig. 9.3. Celles-ci sont mises en e´vidence par une isosurface de crite`re
Q propose´ par Hussain & Jeong (1995) qui compare le tenseur des de´formations Si j et le tenseur des




(Ωi jΩ ji−Si jS ji) avec
















FIG. 9.2 - Lignes de courant issues des manches a` air construites avec la vitesse moyenne
La pre´sence des tourbillons de coins est critique en e´coulement re´actif car ils permettent de convecter
le carburant pre´sent dans le doˆme vers l’aval. En effet, l’interaction jet-jet cre´e un blocage ae´rodynamique
qui vient pie´ger l’air dans le doˆme. Ce phe´nome`ne est mis en e´vidence par la principale zone de recir-
culation illustre´e par l’isosurface de vitesse ne´gative a` -40 m.s−1 et situe´e dans le doˆme. Des zones
secondaires se situent de part et d’autre des jets d’air dans la chambre principale pre`s des murs infe´rieurs
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Z=0 mm
X=120 mm X=170 mm X=220 mm X=330 mm X=500 mm
FIG. 9.3 - Lignes de courant construites avec la vitesse moyenne projete´e sur diffe´rents plans de la configuration
et supe´rieurs (cf Fig. 9.3). Ces caracte´ristiques sont lie´es directement a` la ge´ome´trie et a` l’e´largissement
brusque. En effet, l’inclinaison des manches a` air a` 45 degre´ provoque un de´collement dans les deux
coudes des entre´es d’air. Derrie`re ces points de de´collement, des zones de recirculation diminuent la sec-
tion de passage dans les manches a` air ce qui augmente la vitesse de passage. La soudaine ouverture vue
par les deux jets explique les zones de recirculation infe´rieure et supe´rieure. L’effet de ce de´collement
n’est pas ne´gligeable car il permet d’alimenter le doˆme en gaz frais comme montre´ par la Fig. 9.3.
La dynamique moyenne de l’e´coulement dans le plan me´dian Z= 0 m (cf Fig. 9.4) est montre´ Fig. 9.5.
Le de´collement dans les manches a` air est bien visible. La zone d’impact, intense, des deux jets est ainsi
de´cale´e vers l’aval et un battement des jets est observe´ graˆce aux composantes fluctuantes de vitesse. Les
effets tridimensionnels sont particulie`rement visibles en Fig. 9.5 c) sur la composante de vitesse verticale
au droit des manches a` air ou` les interactions des tourbillons de coin sont visibles.
La Fig. 9.6 repre´sente l’e´volution de la vitesse axiale moyenne et fluctuante adimensionalise´e par la
vitesse de´bitante dans les manches le long de l’axe de syme´trie. L’e´volution de la vitesse axiale moyenne
est compare´e aux donne´es obtenues par Brossard et al. (2002) pour les meˆmes conditions de fonction-
nement avec un ensemencement de particules d’oxyde de magne´sium MgO. La position du point de
stagnation est bien capte´e par la simulation. Les principaux phe´nome`nes apparaissant dans la chambre
sont repre´sente´s : l’impact des jets et la recirculation dans le doˆme. On notera que bien que les effets
ae´rodynamiques sont principalement dus a` l’interaction jet/jet, l’injection de carburant dans le doˆme mo-
difie la taille de la zone de recirculation. L’accord avec l’expe´rience est tre`s bon en particulier au niveau
de l’impact des jets ou` la survitesse est bien repre´sente´e. Les e´carts de´tecte´s dans la zone de recirculation
peuvent peut-eˆtre s’expliquer par le faible temps de convergence (le calcul non-re´actif n’e´tant ici qu’une
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FIG. 9.4 - Plans de syme´trie du “Statore´acteur de Recherche” et principales coordonne´es axiales de la chambre
a)<U > /Ubulk b)Urms/Ubulk
c)<V > /Ubulk d)Vrms/Ubulk
FIG. 9.5 - Champs moyens et fluctuants de vitesse adimensionne´s par la vitesse de´bitante Ubulk dans les manches.
phase de calcul pour la simulation re´active) ainsi que par l’injection de carburant en fond de doˆme.
Les Fig. 9.7 et 9.8 montrent diffe´rents profils de vitesses axiales moyenne et fluctuante dans le plan de
symme´trie Y = 0 m du statofuse´e. Cinq abscisses sont retenues : deux dans le plan contenant les entre´es
d’air (X = 147 et X = 171 mm) et trois en aval (X = 217,250 et 336 mm). Les tendances sont assez bien
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FIG. 9.6 - Evolution de la vitesse axiale moyenne et fluctuante le long de l’axe de syme´trie a` gauche et
comparaison avec l’expe´rience pour la vitesse axiale moyenne a` droite (Brossard et al., 2002). Les vitesses sont
adimensionalise´e par la valeur de la vitesse de´bitante dans les manches. X∗ repre´sente la distance au doˆme
adimensionnalise´ par la hauteur de ce dernier.
reproduites malgre´ des e´carts sensibles sur les niveaux en particulier pour les deux premie`res abscisses.
On notera que le calcul diffe´re de l’expe´rience en raison de l’injection de carburant dans le doˆme ce
qui peut expliquer ces diffe´rences. De meˆme, cette dernie`re re´gion est le sie`ge de phe´nome`nes a` basses
fre´quences et la simulation n’a pas e´te´ mene´e suffisamment longtemps pour y atteindre la convergence.
X=147 mm X=171 mm X=217 mm X=250 mm X=336 mm
FIG. 9.7 - Profils de vitesse axiale moyenne adimensionalise´e par la vitesse de´bitante dans les manches [-] en
fonction de Z [mm] dans le plan Y = 0 m. • : Exp., − : SGE
Diffe´rentes corre´lations (Liou & Hwang, 1989; Ahn & Yoon, 2006) existent pour e´valuer la position
du point d’impact des jets. La plus simple est repre´sente´e Fig. 9.9 et consiste a` prolonger les manches a`
air jusqu’a` leur intersection le long du plan me´dian. Le point d’intersection est alors de´fini par L/H =
0.5/tan(θ). Cette approche ne prend pas en compte un e´ventuel de´collement (effectivement de´tecte´
en Fig. 8.8). Liou & Hwang (1989) ont effectue´s des e´tudes parame´triques en fonction de l’angle des
manches a` air ainsi que de la taille du doˆme et ont obtenu l’expression L/H = 0.5/tan(θ)+ 0.1 = 0.6
en bon accord avec la valeur de 0.54 obtenue par l’expe´rience et le calcul pre´sente´ ici.
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X=147 mm X=171 mm X=217 mm X=250 mm X=336 mm
FIG. 9.8 - Profils de vitesse axiale fluctuante adimensionalise´e par la vitesse de´bitante dans les manches [-] en





FIG. 9.9 - Sche´ma repre´sentant le point d’impact the´orique et re´el des jets impactants.
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9.2 Structure de l’e´coulement instantanne´
L’e´coulement non re´actif instationnaire est domine´ par l’interaction jet-jet et l’oscillation de la nappe
ainsi cre´e´e. Les jets coaslescents sont successivement de´vie´s vers les parties infe´rieures et supe´rieures
comme montre´ par la Fig. 9.10.
FIG. 9.10 - Deux champs instantane´s de vitesse axiale en m.s−1 dans le plan Y = 0 illustrant le battement des
jets. A droite : position de la sonde de pression.
La caracte´risation exacte de ce mode est rendu difficile car la vitesse associe´e a` ce phe´nome`ne (de
l’ordre de 500 m.s−1) est proche de la vitesse du son. Ainsi, discriminer un phe´nome`ne de nature hydro-
dynamique ou acoustique n’est pas facile. Ce point dur sera absent pour les diffe´rents calculs re´actifs qui
pre´sentent un nombre de Mach beaucoup plus faible (M ≈ 0,3).
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Chapitre 10
Calculs re´actifs de la ge´ome´trie simplifie´e
Cette section se pre´sente sous la forme d’un article publie´ dans le journal Combustion and Flame en
Janvier 2008 dans le volume 152, pages 154 a` 175. La simulation monophasique re´active de la configura-
tion simplifie´e du statofuse´e est ici e´tudie´e. Dans le cadre de la the`se, cette e´tude a pour objectif de tester
le code AVBP dans sa version initiale sur un cas simple ou` les difficulte´s ge´ome´triques de la configura-
tion ont e´te´ retire´es, i.e. les diffuseurs d’entre´e. Ainsi, le but recherche´ est d’e´valuer le code tant en terme
de pre´visibilite´ de l’e´coulement ae´rodynamique au sein de la chambre qu’en terme d’instationnarite´, en
particulier, est-il possible de pre´dire les diffe´rents modes identifie´s dans l’expe´rience.
Apre`s avoir compare´ les re´sultats SGE aux valeurs expe´rimentales de´crites par Ristori et al. (2005)
pour le cas a` richesse 0,50, les re´sultats instationnaires pour la richesse 0,75 sont de´crits. La pre´sence de
modes a` hautes fre´quences est identifie´e. La re´solution spectrale dans l’expe´rience n’e´tant pas suffisantes
pour statuer sur la re´alite´ physique ou non de ces modes, les trois diagnostics pre´sente´s en Sec. 7 sont
conjointement utilise´s afin de de´crire leur structure ainsi que leurs interactions.
Large eddy simulation of mean and oscillating flow in a side-dump ramjet
combustor
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Abstract
Ramjet flows are very sensitive to combustion instabilities that are difficult to predict using numerical simulations.
This paper describes compressible Large Eddy Simulation on unstructured grids used to investigate non-reacting
and reacting flows in a simplified twin-inlet ramjet combustor. The reacting mean flow is compared to experimental
results published by ONERA in terms of mean fields. Simulations show a specific flow topology controlled by the
impingement of the two air jets issuing from the twin air inlets and by multiple complex recirculation zones. In a
second part, all unsteady modes appearing in the reacting LES are analyzed using spectral maps and POD (Proper
Orthogonal Decomposition) tools. A Helmholtz solver also computes the frequencies and structures of all acoustic
modes in the ramjet. Pure longitudinal, transverse and combined modes are identified by all three diagnostics.
In addition, a mode-by-mode analysis of the Rayleigh criterion is presented thanks to POD. This method shows
that the most intense structure (at 3750Hz) is the first transverse acoustic mode of the combustor chamber and the
Rayleigh criterion obtained with POD illustrates how this transverse mode couples with unsteady combustion.
Key words: Large Eddy Simulation, Combustion, Acoustic, Ramjet, Proper Orthogonal Decomposition
1. Introduction
Combustion instabilities are common in ramjet engines [1, 2, 3]: they can lead to vehicle damage and still
remain a difficult problem to predict or even solve at the design stage. Recent progresses in Computational Fluid
Dynamics (CFD), such as reacting Large Eddy Simulations (LES) [4, 5, 6, 7], and the continuously increasing
computer power offered by the newly developed parallel computer architectures (www.top500.org), allow to in-
vestigate flame dynamics. The hope of this new design path is to diminish development costs through important
reductions of the number of flight tests.
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LES OF MEAN AND OSCILLATING FLOW IN A SIDE-DUMP RAMJET COMBUSTOR
Side-dump combustor ramjet technology is currently investigated as an alternative to coaxial-dump combustor
devices. Among all the undesired effects, combustion instability is of the foremost importance. In ramjets, a
common oscillatory mode is linked to the longitudinal acoustic modes of the combustion chamber. This natural
acoustic state of the system strongly depends on the burner length as well as the operating point of the engine.
Such low frequency instabilities are found both in side-dump [1, 2, 8, 9] and coaxial-dump [10, 11, 12, 13]
ramjet combustors. Oscillatory phenomena linked to the jet-on-jet impingement region are also common for non-
reacting configurations [14]. However self-sustained instabilities due to jet flapping are usually not observed in
the propulsive mode. In the case of side-dump combustors, higher instability frequencies can occur. These high-
frequency oscillations are usually due to screech mechanisms [3, 15] and depend on fuel injection characteristics.
The aim of this study is to demonstrate the ability of LES to study and predict combustion instabilities for
highly compressible reacting flows as found in ramjet engines. Current state-of-the-art LES has indeed proved
its potential in many configurations [16, 17, 18, 19, 20], but its applicability to highly compressible flows with
chemical reactions remains to be demonstrated. In practice, such flows induce large density gradients which
are difficult to handle with low-dissipation numerical schemes as commonly used in LES [5, 21]. The present
study shows an example of LES with combustion, high Mach numbers and acoustics in a ramjet geometry. The
configuration corresponds to the experimental ONERA ramjet combustor for which comprehensive measurements
are reported in [22]. The main characteristics of the mean flow topology are first identified. The validation of
the fully reacting case is then obtained by comparisons between experimental data and LES results. Combustion
instabilities are studied using LES, which reveals self-excited modes for an equivalence ratio of φ = 0.75. A
lower value of the equivalence ratio (φ = 0.5) yields similar LES predictions with a self-sustained oscillation
but with lower amplitude. Multiple modes are observed involving both longitudinal and transverse activity. The
fully unsteady flow fields obtained by LES are analyzed to investigate the coupling mechanisms by which self-
sustained oscillations appear. To do so, diagnostics such as Proper Orthogonal Decomposition (POD) [23, 24,
25, 26, 27], Spectral Maps (SM) [6, 28], Fast Fourier Transforms (FFT) and a Helmholtz Solver (HS) dedicated
to the prediction of acoustic eigenmodes are used to analyse unsteady LES results. POD is especially useful to
investigate pressure/combustion coupling on a mode-by-mode basis to identify the most active ones.
The document is organized as follows. The ramjet configuration is presented in section 2 and the LES solver in
section 3. Section 4 presents the operating points simulated by LES and for which experimental data is available.
The methodology for meshing, initialization and boundary conditions is also described. Section 5 discusses the
LES results for the various cases. Validation (sub-section 5.2) is obtained through comparisons with measurements
of the mean velocity fields for the hot flow configuration. A description and an identification of the main flow
structures are also presented for the non-reacting flow. A brief synopsis (sub-section 6) presents the methodolgy
and theories used for the analysis of the self-oscillatory LES before discussing the various modes appearing during
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the self-sustained oscillating regimes (sub-section 6.4).
2. Experimental facility
The configuration is a two-inlet side-dump ramjet combustor burning gaseous propane with air. The main
combustion chamber of 100× 100 mm2 rectangular cross section is fed by two 50× 50 mm2 lateral rectangular
cross section air inlets. Propane is injected into the head-end (also called dome) of the combustor by two 11 mm
diameter fuel inlet circular holes. The combustion chamber is 1261 mm in length and the exhaust nozzle, which
has a minimum section of 55.8× 100 mm2, is choked. Figure 1 is a schematic representation of the ramjet. This
academic ramjet geometry is studied by ONERA [22, 29, 30, 31, 32] and experimental data are available both
for non-reacting and reacting flows. A first set of experiments allows to characterize the cold flow at atmospheric
pressure and investigates the flow pattern, the mixing and the influence of the equivalence ratio on the fuel jet
penetration. Particle Doppler Anemometer (PDA) and Laser Doppler Velocimetry (LDV) measurements provide
experimental data for mean and fluctuating velocities as well as estimates of the turbulence intensity. The reacting
case is studied using Particle Laser Induced Fluorescence (PLIF) imaging techniques (OH or CH emissions) and
high speed cameras (Fig. 2) to characterize the flame structure. The reported highest frequency resolved is 2000Hz
for the experimental apparatus.
(a) (b)
Figure 1: Schematic of the experimental ramjet along with its dimensions: (a) computational domain, (b) from [32].
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Figure 2: Instantaneous view of the flame by Ristori [22].
3. Numerical approach
3.1. Governing equations and LES models
LES for reacting flows involves the spatial Favre filtering operation that reduces for spatially, temporally in-
variant and localised filter functions [33, 34] to:





ρ(x′, t) f (x′, t)G(x′−x)dx′, (1)
where G denotes the filter function.
In the mathematical description of compressible turbulent flows with chemical reactions and species transport,
the primary variables are the species volumic mass fractions ρα(x, t), the velocity vector ui(x, t), the total energy
E(x, t)≡ es+1/2 uiui and the density ρ(x, t) = ∑Nα=1 ρα(x, t).
The multispecies fluid follows the ideal gas law, p = ρ r T and es =
R T
0 Cp dT − p/ρ, where es is the mixture
sensible energy, T the temperature,Cp the fluid heat capacity at constant pressure and r is the mixture gas constant.
The LES solver takes into account changes of heat capacity with temperature and composition using tabulated
values of individual species heat capacities. The viscous stress tensor, the heat diffusion vector and the species
molecular transport use classical gradient approaches. The fluid viscosity follows Sutherland’s law, the heat diffu-
sion coefficient follows Fourier’s law, and the species diffusion coefficients are obtained using a species Schmidt
number along with the Hirschfelder and Curtiss approximation [4] and velocity corrections for mass conservation.
The application of the filtering operation to the instantaneous set of compressible Navier-Stokes transport equa-
tions with chemical reactions yields the LES transport equations [4] which contain so-called Sub-Grid Scale (SGS)
quantities that need modelling [6, 35]. The unresolved SGS stress tensor τi jt , is modelled using the Boussinesq
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assumption [36, 37, 38]:
τi jt − 13 τkk













In Eq. (2), S˜i j is the resolved strain rate tensor and νt is the SGS turbulent viscosity. The Wall Adapting Linear
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In Eq. (3), ∆ denotes the filter characteristic length (approximated by the cubic-root of the cell volume), Cw is
a model constant equal to 0.49 and g˜i j is the resolved velocity gradient.
The SGS species flux Jαi
t
and the SGS energy flux qit are respectively modelled by use of the species SGS
turbulent diffusivity Dαt = νt/Scαt , where Scαt is the turbulent Schmidt number (Scαt = 0.7 for all α). The eddy



















In Eq. (4), the mixture molecular weightW and the species molecular weightWα can be combined with the species
mass fraction to yield the expression for the molar fraction of species α: Xα = YαW/Wα. V ci is the diffusion
correction velocity resulting from the Hirschfelder and Curtiss approximation [4] and T˜ is the Favre filtered tem-
perature which satisfies the modified filtered state equation p = ρ r T˜ [40, 41, 42, 43]. Finally, h˜αs stands for the
enthalpy of species α. Although the performances of the closures could be improved through the use of a dynamic
formulation [40, 44, 45, 46, 47] they are considered sufficient to address the present flow configuration.
LES of turbulent reacting flows imply the modelling of SGS combustion terms. The model employed here is
the Dynamic Thickened Flame (DTF) model [48]. Following the theory of laminar premixed flames [49], the flame
speed S0L and the flame thickness δ
0
L may be expressed as:
S0L ∝
√








where λ is the thermal diffusivity and A the pre-exponential constant. Increasing the thermal diffusivity by a factor
F , the flame speed is kept unchanged if the pre-exponential factor is decreased by the same factor [50]. This
operation leads to a flame thickness which is multiplied by F and easily resolved on a coarser mesh. Additional
information needs however to be supplied so as to properly reproduce the effect of the subgrid-scale interaction
between turbulence and chemistry [51, 52, 53]. This is the intent of the so-called efficiency function, E [54]. When
thickening is applied everywhere in the flow, the model is limited to fully premixed combustion. To compute
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partially premixed or non-premixed flames [4], a modified version of the Thickened Flame model (DTF) is used
here [53, 55, 56].








+ρ Y˜αV ci , with, qi







where S is a sensor detecting reaction zones. The local thickening factor depends on the local mesh size: typically
thickening must ensure that enough points are present within the flame zone and the thickening factor F is given
by:
F = 1+(Fmax−1)S, and, Fmax = Nc∆x δ
0
L, (7)
where Nc is the number of points used to resolve the flame front (Nc = 5 to 10).
Although this approach is still being developed and further validations are needed, its ease of implementation
and it success in prior applications [55, 56, 57] suggest its suitability for the problem addressed in this work.
3.2. Chemistry model
The air-propane chemical scheme takes into account five species (C3H8, O2, CO2, H2O and N2) through one
irreversible reaction:
C3H8+5O2 −→ 3CO2+4H2 (8)














with a pre-exponential factor A = 3.2916 10+10 cm3/mol/s and an activation energy, Ea = 31126 cal/mol. The
premixed flame velocity and thickness for this one-step mechanism at stoichiometry are δ0L = 0.25mm and S
0
L =
0.45m/s respectively which results in a characteristic chemical frequency of 1800 Hz. The evolution of laminar
flame speed versus the equivalence ratio is given in Fig. 3. For comparison, the values obtained from the detailed
mechanism of [58] are added. The one-step scheme over-estimates flame speeds for large values of the equivalence
ratio (Fig. 3). However Fig. 4 shows the distribution of points burning in a premixed or a diffusive regime using
the Takeno index [59] and for the configuration under study. Most points belong to diffusive flames, thus burning
at an equivalence ratio equal to unity, where the one-step scheme performs well.
3.3. Numerical schemes
The parallel LES code [21, 55, 60, 61, 62] solves the full compressible Navier-Stokes equations using a
cell-vertex finite-volume approximation. The numerical integration uses Lax-Wendroff type or Taylor-Galerkin
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Figure 3: Laminar flame speed versus equivalence ratio: comparison between the 1-step scheme used for the simulation and the detailed scheme
described by Peters [58].
Figure 4: Regime of combustion using Takeno Index [59].
weighted residual central distribution schemes. The Taylor-Galerkin scheme, which provides third-order accuracy
on hybrid meshes, is particularly adequate for low-dissipation requirements of LES applications [54]. Time in-
tegration is done by a third-order explicit multi-stage Runge-Kutta scheme along with a CFL condition based on
the sum of local convective and acoustic velocities. The resulting time-step is of the order of 0.5 10−6 s. Since
the ramjet flow contains a choked nozzle, the outlet flow is supersonic and no shock capturing method is needed.
However particular attention is paid to the mesh refinement in this high gradient zone.
4. Flow Parameters
LES are compared to experiments performed by Ristori [29], simulating the flight conditions of a real ramjet
from low to high altitudes. Inlet temperature and mass flow rate change from 520K, 2.9 kg/s to 750K, 0.9 kg/s.
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A range of equivalence ratio φ going from 0.5 to 1.0 is investigated. The present work focuses on two regimes (at
φ= 0.5 and 0.75) to validate the LES computations.
4.1. Operating points
The computed cases correspond to a high-altitude flight condition (Table 1). For the reacting LES, two equiv-
alence ratios are investigated numerically: inlet air mass flow rate of 0.9 kg/s ; inlet air temperature of 750K;
chamber pressure P= 278,000Pa and equivalence ratios of φ= 0.5 & φ= 0.75. The associated Reynolds number
based on the inlet duct height is Re= 3.3105.
Table 1: Test conditions simulated by LES.
Case Type Inlet Temperatures Equivalence ratio
A Cold Air: 750 K NA
B Reacting Air: 750 K and Fuel: 350 K 0.5
C Reacting Air: 750 K and Fuel: 350 K 0.75
4.2. Mesh, boundary conditions and initialization strategies
The mesh used for the numerical simulations contains 1.2 million tetrahedra (Fig. 5) with local refinement to
ensure grid resolution in accordance with the requirements for true LES [6, 63].
Figure 5: 3D view of the mesh.
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Table 2: Set of LES boundary conditions.
Name Boundary Type Imposed quantities
Air Inlet Non reflecting inlet Q˙= 0.9 kg/s T = 750K
Fuel Inlet Non reflecting inlet
Q˙= 0.029 or 0.0435 kg/s
T = 350K
Outlet Supersonic -
Nozzle’s walls Slip Adiabatic wall -
Other walls No-slip Adiabatic wall -
For combustion instability studies, the specification of the boundary conditions is a critical issue. The nozzle
walls are handled as slip walls. All other walls correspond to no-slip adiabatic surfaces and typical y+ values for
the first grid points are of the order of 50. At the inlets, the Navier-Stokes Characteristic Boundary Conditions
(NSCBC) [21, 61, 64] are used to ensure a physical representation of the acoustic wave propagation. The outlet
nozzle is included in the LES domain which extends 122 mm downstream of the choked section. This avoids all
uncertainties on the acoustic behaviour of the outlet boundary which is supersonic and thus well posed mathemat-
ically and numerically. This is not the case for the air inlet boundary conditions which must be non-reflective to
prevent artificial forcing of the acoustic field within the domain of computation. Table 2 summarizes the boundary
conditions used for both reactive and non-reactive cases and where Q˙ stands for the mean mass flow rate.
For the present computation, the acoustic CFL numbers are of the order of 0.7 which yields a physical time step
close to 0.4 µs for the reacting cases. This small time step combined with the accuracy of the third order spatial
scheme [21] ensures that acoustic/combustion coupling is correctly captured. Finally, the initialization procedure
follows the one proposed in [65].
5. Results and discussion
LES is applied for the three different cases of Table 1 which includes one non-reactive and two reactive simula-
tions at an equivalence ratio of 0.5 and 0.75 respectively. The LES results are first studied to extract flow patterns
including the position of the recirculation zone created by the impinging jets and the flame location. Following this
qualitative description of the numerical results, a validation of the procedure employed in LES is obtained through
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direct comparisons with experimental measures. Finally, the fully unsteady set of numerical results is quantita-
tively investigated by use of advanced diagnostics to further the analysis of the combustor. Indeed, reacting LES
predictions as illustrated below depict strongly periodic behaviors for Case C. Advanced temporal and spatial di-
agnostics are in this specific case applied to evidence potential mechanisms at the source of this self-sustained
oscillation.




1 400Hz 1Lx 17 (b) 17 (a) -
2 3560Hz 1Ly 18 (a) 19 (a) 21 (a)
3 3750Hz 1Lz 18 (b) 19 (b) 21 (b)
4 7560Hz 1Ly,1Lz 18 (c) 19 (c) 21 (c)
5 11300Hz 1Lz 18 (d) 19 (d) 21 (d)
5.1. Flow topology
A brief description of the flow patterns revealed by LES is presented in this section for both the non-reacting
and the reacting cases.
5.1.1. Cold flow
Figure 6 shows an averaged field and instantaneous snapshots obtained by LES of Case A, Table 1: the jet-
on-jet interaction is first evidenced, followed by the recirculation regions, the detachment and the re-attachment
points, to finish with the four corner vortices linking the head-end to the aft part of the chamber.
The jet-on-jet impingement is visualized using a 300 m/s iso-surface (in black) of the axial component of the
velocity vector, Fig. 6. The obtained envelope encompasses the two high-velocity streams coming from the air
inlet ducts which impact each other within the chamber before reaching the two side walls of the ramjet. This
iso-surface is characteristic of crushing jets coalescing into a jet sheet. In this specific case, the generated high
velocity sheet impacts the vertical walls of the combustion chamber. The main recirculation zone is localised near
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Figure 6: Visualisation of flow structures: isosurfaces of axial velocity (black, 300m/s; gray, −50m/s) and isosurface of Q-criterion [66] in
light gray highlighting the four corner vortices: Case A.
the head-end of the combustor and is evidenced by a low value of the velocity magnitude iso-surface (in light gray),
Fig. 6. Other recirculating regions are created just downstream of the air inlets, on the top and bottom walls of the
chamber. Two recirculating bubbles also appear within the two air-stream ducts. These flow patterns are strongly
linked to the combustor geometry. Indeed, the duct air inlets sudden inclinations induce detachment points of the
injected air flow. Behind these points, small recirculation zones diminish the effective flow passage henceforth
increasing the air velocity before it enters the combustion chamber. Similarly, the sudden expansion seen by the
incoming flow of air when entering the main chamber duct explains the two recirculation bubbles appearing on the
top and bottom floors of the combustor. These bubbles reattach far dowstream the main duct combustor section.
Finally, four corner vortices linking the head-end to the aft section of the chamber are evidenced with a Q-criterion
iso-surface as proposed by Hussein [66] (in white on Fig. 6). These last structures have an important impact on the
reacting flow as the injected fuel travels from the head-end towards the downstream coalesced air jet through these
four corner vortices.
For this cold flow configuration, the unsteady turbulent behaviour is dominated by the oscillation of the im-
pinging jets. This highly unsteady feature is illustrated on Fig. 7 where two snapshots are taken at instants when
the coalesced jet is deviated towards the top and bottom walls of the main chamber (top and bottom sub-figures
respectively). The associated flapping frequency is around 5000Hz corresponding to an average oscillating speed
of the order of the jet speed (≈ 500m/s) which is nearly sonic for this flow configuration. The actual characterisa-
tion of such a phenomenon remains difficult since acoustic and aerodynamic phenomena have similar time scales.
This is less critical in the reacting configuration which has a much lower Mach number (M = 0.3) thus allowing a
clearer time scale separation between acoustic and aerodynamic.
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(a) (b)
Figure 7: Instantaneous axial velocity in the y= 0 plane, which illustrates the flapping of the jet: Case A.
5.1.2. Reacting flow
With combustion, LES reveals a flame shape controlled by flow structures that are similar to the one observed in
the non-reacting case. Figure 8 depicts an instantaneous view of the temperature field in the y=−40 and z= 0mm
planes for an equivalence ratio of φ = 0.5 (Case B, Table 1). Figure 8 also displays iso-lines of stoichiometric
mixture fraction (white line) and backflow zones (black lines). The following recirculation structures control the
flame location:
• The two recirculation zones downstream of the air inlets and located near the top and bottom combustor
walls, Fig. 6,
• The recirculation zone present in the head-end of the chamber, Fig. 6, concurring in a narrow needle-shaped
flame in that region, Fig. 8.
Figure 8 allows the identification of the two reacting regions. The first flame front, located in the aft part of
the coalesced jet is hereinafter referred to as the ”chamber flame”. The second flame positions itself between the
incoming air jets and the recirculation zone in the head-end. Figure 9 exhibits the main path lines of air coming into
the chamber. A small part of the air (in dark gray) penetrates the head-end where one of the recirculation zones
is positionned (Fig. 8). Concerning the chamber flame, the stabilization is facilitated by the low speed velocity
regions generated near the air intake geometry. Air feeding is shown by the light gray path lines of Fig. 9. Fuel
alimentation of the chamber flame is less obvious.
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Figure 8: Instantaneous temperature field, white iso-line: stoichiometric line; black iso-line: zero axial velocity. Arrows point at the different
recirculation zones which are numbered for clarity: Case B.
Figure 9: Particule paths followed by the fluid particles coming from the air intakes: Case B.
Figure 10 shows an iso-surface for a mean averaged fuel mass fraction at 0.15. The pattern of the elevated
iso-surface evidences the path traveled by the fuel from the head-end to the chamber. Clearly fuel goes through the
four angle vortices visualized on Fig. 6 leaving the rich head-end zone and feeding the combustion chamber. Note
that around x = 140mm, the air intake streams push the fuel near the lateral walls reaching the main chamber by
13
LES OF MEAN AND OSCILLATING FLOW IN A SIDE-DUMP RAMJET COMBUSTOR
the four chamber angles.
Figure 10: Iso-surface of the averaged fuel mass fraction, YC3H8 = 0.15: Case B.
Finally, hot burned gas pockets and combustion products are convected towards the chamber exhaust. Note
that temperature variations impacting the nozzle may be a source for a thermo-acoustic instability through the
excitation of a longitudinal mode of the chamber [67, 68]. However, such a mechanism is not evidenced in the
simulations due to a much more unstable phenomenon discussed in the following sub-section.
5.2. Validation against experiments
In this section, LES results are gauged against the experimental data of ONERA for the reacting regime of Case
B (Table 1).
Velocity fields are obtained with two experimental techniques on the ONERA configuration: one based on the
seeding of MgO particles and the second one based on soot measurements [22, 29, 30, 31, 32]. For assessment,
one-dimensional cuts of mean axial (U) and vertical (V ) velocity components are first presented at various axial
distances in both vertical (y) and transversal (z) directions. Figure 11 exhibits the spatial evolutions of the mean
velocity components (left and right columns corresponding respectively to vertical and transversal lines passing
through the symmetry planes of the combustor). Overall LES mean velocity predictions are in good agreement with
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the experimental data. LES results validate the experimental data obtained by MgO seeding technique. Potential
discrepancies between LES and MgO measures remain less important than the experimental error reported by the
two measuring techniques. Similar observations are reported for the fluctuating components which are known to
be more difficult to predict (not reported here).
Validation of the flow predictions along the centerline of the combustor is also addressed in Fig. 12. In fact, it
is important to properly reproduce the location of the head-end recirculation zone as well as the jet impingement.
Indeed, these flow patterns play an important role for the flame stabilization as underlined previously. Figure 12
shows the axial and vertical mean velocity components along the y = z = 0 line for both experimental and nu-
merical results. The experimental shapes are well reproduced numerically and the position of the stagnation point
separating the head-end zone from the flow in the aft region of the combustor is very well predicted.
6. Advanced diagnostics for LES
Previous results prove that LES captures experimental cold and reacting flow features for the mean velocity
components at various locations within the ramjet combustor. Section 5.2 henceforth validates the approach for
such a complex configuration where high density variations are present. However a recognized advantage of LES
is that it also offers fully unsteady description of the flow field. As illustrated in Fig. 13, where four different
instantaneous pressure fields are depicted, the unsteadiness within the combustor is very noticeable.
From this qualitative representation, the oscillatory motion as described by LES is evidenced. These self-
sustained strong periodic variations of the flow quantities appear naturally in the reacting cases. Preliminary studies
on this same configuration [69] highlight the potential coupling between aerodynamics, combustion and acoustics.
The apparition of a screech phenomenon as described by Rogers [3] is also underlined. However, advanced di-
agnostics are compulsory to explore such oscillations of the burner and to isolate the potential mechanisms at the
origin of the self-sustained oscillation. Such a task is the aim of the present section where the φ= 0.75 case (Case
C) is investigated through the use of:
1 Spectral Maps (SM) of the instantaneous LES results,
2 A Helmholtz Solver (HS) providing solution to the acoustic equation,
3 A Proper Orthogonal Decomposition (POD) of the flow field as derived from LES.
A confrontation of the different results issued by the three diagnostics is proposed to classify the unsteadiness
and evaluate the various modes involved in the instability of the combustor. More specifically, the HS method is
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Figure 11: Comparison LES - experimental results for the mean axial (U) and transverse (V ) components of the velocity vector along the z
(left) and y (right) axes at different axial positions (from top to bottom: x= 148mm;x= 250mm;x= 336mm): Case B.
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Figure 12: Comparison LES - experimental results for the mean axial component of the velocity vector along the centerline of the combustor
(x-axis): Case B.
used to predict the acoustic eigenmodes of the configuration using only the average sound speed in the chamber,
while the SM and POD are performed to link the different modes (acoustics and/or aerodynamics) in terms of
delay and strength as present in LES. The section is decomposed in two parts. The first part briefly introduces the
tools, while the second part presents and discusses the results. At the end of the discussion, one specific mode
is advanced as being at the root of the oscillating regime. The selection criterion is the reconstructed Rayleigh
criterion as obtained by the different modes found by the three diagnostics. Note that no experimental results are
available for this oscillation mode of the burner, although strong pressure fluctuations have been reported. Potential
differences between the numerical predictions and the experiments are expected and can, in part, be explained by
the improper representation of the inlet conditions. Further investigations still remain necesasary to fully validate
LES in that context.
6.1. Spectral analysis and maps from LES signals: SM
First, FFT analysis is applied to high-resolution temporal signals recorded at specific locations within the
combustor (Fig. 14). For the four points of Fig. 14, a resolution of 14Hz is reached to ensure high quality spectra.
In addition to these local spectra, Spectral Maps (SM) offer a spatial presentation of the regions where a given
frequency is present inside the whole ramjet. For such maps, all the points of the computational domain are treated
based on LES snapshots. The associated frequency resolution is 50Hz and is deemed sufficient for the phenomena
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(a)Time = 0.043294 s (b)Time = 0.043360 s
(c)Time = 0.043427 s (d)Time = 0.043493 s
Figure 13: Instantenous pressure fields in the y= 0 plane as obtained by the reacting LES for an equivalence ratio of 0.5: Case B.
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sought for. Both methods are applied to pressure.
Figure 14: Probe positions in the (x,y) plane of the ramjet combustor and for which temporal recordings of pressure are obtained by LES: point
A for the air inlet, point B for the head-end of the chamber, point C for the impinging zone and point D corresponding to x= 350mm.
6.2. Helmholtz analysis using LES mean flow field: HS
Second, to separate acoustic and aerodynamic modes, a Helmholtz Solver (HS) is used to identify the acoustic




)−ω2p′ = 0 (10)
where p′ is the acoustic pressure perturbation, c is the local mean speed of sound obtained by averaging the LES
results and ω is the pulsation (ω = 2pi f ). Eq. (10) is solved for harmonic acoustic pressure fluctuations and is
applicable to non-isothermal flow conditions. The approach is based on a low Mach number assumption which is
reasonable over most of the combustor1. The nozzle has thus to be treated separately: for the Helmholtz analysis, it
is replaced by its impedance (Fig. 15) corresponding to a choked nozzle [71]. At the inlet, a no reflection condition
is imposed (impedance equals unity).
6.3. Proper orthogonal Decomposition of the LES results: POD
A Proper Orthogonal Decomposition (POD) analysis is applied to better understand the coupling between the
different phenomena taking place inside the chamber. Initially introduced for the analysis of experimental data
of turbulent incompressible flows [25, 72], POD recasts flow quantities into a series of orthogonal functions or
modes obtained through the minimization of the error associated with a projection operation. This flow description
1The maximum Mach number in the chamber (excluding the nozzle) is M = 0.3 which yields maximum errors on the resonant frequencies
that are of the order of M2 ' 9 percent.
19
LES OF MEAN AND OSCILLATING FLOW IN A SIDE-DUMP RAMJET COMBUSTOR
(a) (b)
Figure 15: Equivalent impedance for the nozzle: (a) real and (b) imaginary parts.
provides an energetic distribution of structures characterized by a temporal and spatial evolution of each mode.
Early demonstrations prove the approach to be very useful for advanced flow diagnostics and recent applications
to oscillatory flows demonstrate the power of POD in complex geometries [26, 73]. More specifically, Huang [26]
perform POD diagnostic of a gas turbine combustor to emphasize the different mechanisms taking place during
combustion at two different swirl numbers. They also show that to describe acoustics, POD based on the acoustic
potential energy is sufficient. In the context of data obtained by numerical simulations such as Direct Numerical
Simulations (DNS) or LES, the snapshot POD approach is preferred [74, 75]. With this method, results are acquired
based on a collection of observations q(x, tn) regularly spaced in time (i.e.: n= 1, · · · ,N) and for a spatial domain
noted Ω. Based on the POD description, the studied flow field quantity can be written as in Eq. (11), where a(n)(t)






The following integral eigenvalue equation,Z
T
C(t, t ′)a(n)(t ′)dt ′ = λ(n) a(n)(t), (12)
allows the determination of the PODmodes. In Eq. (12), T is the duration of the simulation,C(t, t ′)= 〈q(x, t) · q(x, t ′)〉
is the two-time correlation function and λ(n) is the nth eigenvalue of the problem considered. For completeness and
to allow the minimization process associated with the definition of the base, an inner product and a norm must be
defined. In the following, the inner product denoted by 〈 · 〉, aims at identifying the acoustic field and is based on
the fluctuating pressure [26]. Hence, the L2 norm is chosen along with,〈
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as inner product. In Eq. (13), ρ,c are respectively the mean local temporal density and speed of sound. Note that













where λ(n) is the nth eigenvalue of the POD. Throughout the present paper, the POD analysis is obtained for
a collection of snapshots composed of 1200 LES fields yielding a sampling frequency of 75000Hz and a total
duration of 16ms.
6.4. Modal descriptions of the flow fields
To begin the analysis of the unsteady motion in the ramjet, FFT’s of pressure signals obtained at four locations
(A to D) in the LES computational domain (Fig. 14) are displayed on Fig. 16. Five peaks are visible at 400Hz,
3560Hz, 3750Hz, 7560Hz and 11300Hz. Each frequency of Fig. 16 is not present for all four probes as positioned
within the ramjet combustor. The pressure oscillations at 400Hz as well as the 3560,3750 and 11300Hz modes
do not appear at point C which points to potential pressure acoustic nodes (p′ = 0) positioned along the centerline
of the main chamber. This, of course, is true only if such frequency oscillations coincide with real acoustic modes
of the system, which remains to be confirmed. All other probes feel all the identified frequencies with more or less
strength. The strongest signal is registered for the 7560Hz mode at probeC which is located in the area where the
two air jets meet and near the chamber flame. At this point, the amplitude of the 7560Hz signal is almost ten times
higher than all the other peaks present in the rest of the chamber. All the modes discussed below along with the
list of all the figures illustrating them for each method (SM, HS and POD), are summarized in Table 3.
The low amplitude oscillation, Mode 1 of Table 3, which has a frequency of 400Hz, is identified as the first
longitudinal acoustic mode of the main chamber and is captured by all diagnostics. The HS analysis confirms the
pure acoustic nature of that periodic oscillation, Fig. 17(a), and the SM diagnostic underlines its presence in LES,
Fig. 17(b). The SM amplitude distribution agrees well with the HS results (Fig. 17(a)) which confirms the pure
acoustic longitudinal nature of Mode 1. POD also evidences such an oscillation. From an energetic point of view,
Mode 1 is quite weak in comparison with the other modes present in LES as demonstrated by the POD results and
Fig. 16. This observation points to other frequencies as being at the root of the periodic oscillation of the ramjet
combustor.
SM obtained for the remaining frequencies identified on Fig. 16 and Table 3 are presented on Fig. 18. All
modes comply with the geometrical symmetry of the combustor: they are symmetrical with respect to the (x,y)
plane going through the centerline of the burner and the (x,z) plane passing through this same line. The ramjet
centerline is indeed a pressure node for Modes 2,3 and 5. This is not the case for Mode 4 which depicts very large
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(a) (b)
(c) (d)
Figure 16: Amplitude of the FFT for pressure fluctuations (in kPa/Hz) as a function of frequency (in kHz) for the points A, (a); B, (b); C, (c)
and D, (d) of Fig. 14.
pressure fluctuations along the centerline of combustor, in the jet impinging region, the side walls of the combustor
and in the head-end. The dominant directions composing the observed modes are listed in Table 3.
The spatial structure of the modes found from the HS analysis is shown on Fig. 17(b) for Mode 1 and Fig. 19 for
the other modes of Table 3. The agreement between the mode structures predicted by the Helmholtz solver (Fig. 19)
and the SM analysis of the LES results (Fig. 18) demonstrates that the five modes of Table 3 are all acoustic modes
which can be predicted using linearized acoustics in the Helmholtz solver. Small differences can be identified for
Modes 4 and 5. The SM analysis, Fig. 18 (c) for Mode 4, depicts more activity in the aft part of the air intake
(close to the main rectangular chamber) than reported by the HS results, Fig. 19 (c). Mach number variations, pure
aerodynamic effects or combustion might be at the source of this discrepancy. Likewise Mode 5 illustrates slightly
shifted patterns in the region of jet-on-jet interactions and combustion. General pressure amplitude distributions
are nonetheless very well recovered.
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(a)
(b)
Figure 17: Mode structure at 400Hz: normalized pressure fluctuations obtained from (a) HS and (b) SM analyses of LES.
POD results obtained from 1200 LES snapshots are presented in Figs. 20 and 21. The first observation is that all
five modes obtained by post-processing spectral maps (SM) of LES or by performing a Helmholtz analysis of the
combustion are also recovered by POD. However, based on Eq. (13), POD also provides an energetic classification
of all the previously obtained frequencies. Mode 3 appears to be the strongest fluctuating structure (55% of the
total energy), followed by Mode 4 (30%), Mode 5 and Mode 2. Note that POD yields for some of the frequencies,
and for our problem, pairs of eigen-functions. Apendix A provides an explanation of this phenomenon and proves
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(a) (b)
(c) (d)
Figure 18: Normalized pressure fluctuations obtained from SM analysis of LES: (a) 3560Hz, (b) 3750Hz, (c) 7560Hz and (d) 11300Hz.
that mode pairs must be combined to provide physical modes. By doing so, the structure of the modes obtained
by POD is displayed in Fig. 21 for the different frequencies listed in Table 3. Comparison of Fig. 21 with Figs. 18
and 19 confirms the coherence of all the diagnostics and the importance of acoustics in all self-excited modes.
Figure 22 proves the accuracy of POD by comparing the temporal evolution of the pressure signal as obtained in
the LES for point C and the eight or ten first POD structures: i.e. all the POD modes with the frequencies listed
in Table 3. The differences observed for the signals based on eight or ten modes and the exact LES signal actually
result from oscillations at 15 kHz or more and will not be taken into consideration in our discussion.
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(a) (b)
(c) (d)
Figure 19: Normalized pressure fluctuations obtained from HS: (a) 3560Hz, (b) 3750Hz, (c) 7560Hz and (d) 11300Hz.
Figure 20: Energy distributions of POD modes for pressure.
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(a) (b)
(c) (d)
Figure 21: Normalized pressure fluctuations obtained from POD: (a) 3560Hz, (b) 3750Hz, (c) 7560Hz and (d) 11300Hz.
Note that Mode 2 arises in POD as a sole eigen-function with a 3560Hz frequency, Fig. 21(c). The obtained
shape agrees with the HS structure of Fig. 19(a) which underlines its purely acoustic nature. Mode 2 has an
associated energy which is small compared to the energy contained in the other modes. Hence, based on the three
diagnostics (SM, HS and POD), emphasis is brought onto the 3750 and 7560Hz structures (Modes 3&4 of Table 3)
which are the most energetic and potentially the source of the self-sustained oscillation in the ramjet combustor.
To analyze these two modes (3 and 4), the notion of acoustic energy production by the p′ q′ correlation term
is investigated. POD is thus applied to the heat release rate as issued by LES. To do so, the non-dimensionalized
fluctuating pressure of Eq. (13) is replaced by the heat release rate. Figure 23 shows reconstructed flow fields
obtained from POD for the 3750Hz frequency. The view plane corresponds to the (x,z) symmetry plane of the
combustor at four instants. The left column of Fig. 23 pictures the reconstructed fluctuating pressure field, while
the right column shows the reconstructed fluctuating heat release rate at the same instants. Each individual snapshot




4 of the 3750Hz oscillation (T = 0.2667ms).
Figure 23 reflects the combustion/acoustic coupling in the ramjet: pressure and heat release rate are in phase
not only in terms of time but also of space. The oscillation alternatively induces positive/negative heat release
fluctuations (around the mean) between the left and the right sides of the burner. Such events coincide exactly
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Figure 22: Temporal evolution of the pressure signal at point C of Fig. 14 based on LES and reconstructed POD fields using the first 8 or 10
modes.
with positive/negative fluctuations of pressure at these same locations and at the same instants. The volumetric
Rayleigh criterion associated with the 3750Hz oscillation is always positive as shown by Fig. 25: i.e. Mode 3 is a
strong driving source of the acoustic energy evolution equation. A second indication obtained from the heat release
representation is the strong interaction of the flame with walls. Such interactions are known to yield strong acoustic
sources [76, 77]. In the present case, a scenario for the 3750 Hz mode evidenced by POD is the following: the
flame flaps left and right (z direction on Fig. 23) at 3750 Hz, interacting with walls and feeding the first transverse
acoustic mode of the combustor (1Lz).
Similar diagnostics are obtained for the 7560Hz signal (Figs. 26 & 27). Reconstructed fields of pressure and




4 for the period of interest (T = 0.132ms) and for the two symmetry
planes of the burner. Location of extreme pressure and reaction rate fluctuations differ from the ones evidenced by
the 3750Hz phenomena. The most important difference with Mode 3 is illustrated by Fig. 26 which pictures heat
release fluctuations that oscillate in phase: i.e. the right and left branches of heat release are positive and negative
at the same instants. Visualization of the activity in the (x,y) mid-plane of the burner indicates that the top and
bottom parts of the flame also oscillate in phase. The (x,y) plane heat release fluctuations also appear to have a
temporal phase-shift of pi when compared to the (x,z) plane results. The temporal and spatial correlation between
pressure and heat release is more difficult to assert in comparison to the 3750Hz structures. The Rayleigh criterion
corresponding to the 7560Hz modes indicates a contribution to the acoustic budget equation that is roughly five
27





Figure 23: Temporal reconstruction of the pressure fluctuation field (left column) and fluctuating heat release field (right column) obtained by




4 (from top to bottom) and
are given in the horizontal symmetry plane of the burner.
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(a) (b)
(c)
Figure 24: Amplitude fields of the normalized pressure fluctuations as issued by POD for a frequency of 7560Hz: (a) first POD mode, (b)
second POD mode and (c) their superposition.
times smaller than the one resulting from the 3750Hz interation.
The previous analyses can be summarized as follows:
• Mode 3 is the main source of self-sustained oscillations of the combustor. Although other frequencies
are present throughout the combustor, their actual impact on the acoustic energy production rate is small
compared to the 3750Hz oscillation.
• Acoustic/combustion coupling at that frequency is very strong: POD’s of pressure and heat release result in
strong spatial and temporal correlations of the different modes found at that frequency. This is confirmed by
the reconstructed Rayleigh criterion for the 3750Hz signal which proves to be the prime source of acoustic
energy production within the combustor.
• Acoustic flux contributions are crucial in the determination of the combustor stability. In our specific case
and because the air duct inlets are purely non-reflecting, the acoustic flux is a pure acoustic loss. That flux
will change the energy distibution of the self-sustained oscillation which appears here with a frequency of
3750Hz.
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Figure 25: Temporal evolution of the volumetric Rayleigh criterion as obtained by combining the POD structures at 3750 and 7560Hz.
7. Conclusions
Simulations of unsteady reacting flow within ramjets raise problems which make them more difficult to com-
pute than usual configurations found in laboratory burners:
• The mean flow is very compressible (with Mach number varations ranging from 0.3 to 0.9 for the reacting
case) and the influence of the choked outlet nozzle is strong.
• Acoustics and especially transverse modes have to be properly captured.
In the present study, cold Large Eddy Simulation (LES) predictions are used to highlight the various flow structures
as found in the laboratory ramjet burner of ONERA burning air and propane. These LES results reveal that the
flame topology is controlled by the jet-on-jet interactions, recirculation regions as well as four corner vortices
linking the head-end region of the burner to the aft part of the flow field and which distribute the fuel within the
combustor. A set of experiments performed on the model ramjet of ONERA is used to validate the compressible
reacting LES solver. The numerical predictions are gauged against the experimental data for an equivalence ratio of
0.5. The comparison between LES and measurements is good for the mean fields of the axial and vertical velocity
components. Based on that validation, the unsteady oscillatory reacting flow is investigated through the use of three
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Figure 26: Temporal reconstruction of the pressure fluctuation field (left column) and fluctuating heat release field (right column) obtained by




4 (from top to bottom) in
the period of interest and are given in the horizontal symmetry plane of the burner.
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Figure 27: Temporal reconstruction of the pressure fluctuation field (left column) and fluctuating heat release field (right column) obtained by




4 (from top to bottom) in
the period of interest and are given in the vertical symmetry plane of the burner.
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advanced diagnostics: Spectral Maps (SM), Helmholtz Solver (HS) and Proper Orthogonal Decomposition (POD).
These tools give consistent results and allow to identify five modes ranging from 400 to 11300Hz appearing for
the 0.75 equivalence ratio case. The spectral maps and the Helmholtz solver provide frequencies and structures
of all the modes while POD allows to investigate the p′ q′ coupling mechanisms separately for each mode. A
weak longitudinal mode at 400Hz is identified. The other modes all involve transverse activity. The strongest
one corresponds to a transverse structure of the chamber at a frequency of 3750Hz and which results in a pure
production term in the budget equation of the acoustic energy.
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Appendices
A. Pairs of modes in POD
An interesting outcome of the POD results for the present LES is the existence of mode pairs at a given
frequency. For example, POD exhibits two modes at 7560Hz. POD also predicts a fixed phase-shift between these
two modes (pi4 for the 7560Hz modes). The structures of these two modes (in terms of pressure amplitude) are
given in Fig. 24 (a) and (b) along with the mode obtained by the superposition of the two modes with a phase of
pi
4 . This superposed mode is almost exactly the one predicted by HS (Fig. 19(c)) or measured in SM (Fig. 18(c)).
This suggests that the individual POD modes of a pair can not be used separately. They must be combined to yield
a physical structure.
An additional property of these mode pairs is that they allow to recover the propagating nature of the acoustic
waves in the duct inlet. Figure 28 displays reconstructed pressure fields in one of the inlets at four instants. Such
information can be obtained by direct animation of the LES field but not from SM or HS.
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Chapitre 11
Impact de la cine´tique chimique
La partie pre´ce´dente a permis de d’e´valuer la possibilite´ du code AVBP a` simuler l’e´coulement re´actif
monophasique du statofuse´e de l’ONERA. En particulier, deux points sont ressortis :
– La pre´sence de hautes fre´quences a e´te´ identifie´e. Celles-ci ont e´te´ relie´es a` des modes acoustiques
transverses de la configuration et un couplage fort avec les fluctuations de de´gagement de chaleur
a e´te´ mis en avant. Si l’existence de ces fluctuations ne peut eˆtre confirme´e par l’expe´rience, la
convection des fluctuations de pression vers les entre´es d’air pose la question de l’impe´dance a`
imposer a` ces entre´es. Par conse´quent, l’inclusion des diffuseurs d’entre´e semble essentielle afin
de reproduire au mieux le bilan d’e´nergie acoustique dans le statofuse´e.
– La simulation met en avant trois zones de combustion distinctes, en particulier une situe´e dans
le doˆme. Or les re´sultats expe´rimentaux sur le de´gagement de radical OH moyen (qui n’e´taient
alors pas disponibles) ne montrent pas de combustion dans le doˆme. La question de l’impact de la
cine´tique chimique peut alors se poser. En effet, cette zone re´active se situe dans le doˆme qui est
tre`s riche en carburant et ou` la limite de flammabilite´ riche doit avoir un impact fort.
Bien que la puissance des processeurs disponibles pour la SGE ne cesse de croıˆtre, certains choix
doivent toujours eˆtre faits afin d’alle´ger le couˆt de calcul pour simuler des applications re´elles et toujours
plus complexes. Pour les e´coulements re´actifs, l’utilisation de cine´tiques chimiques de´taille´es est pro-
hibe´e en raison des nombreux re´actifs et re´actions qui doivent eˆtre re´solus et transporte´s : ceci ne´cessite
un effort informatique conse´quent (une e´quation de transport doit eˆtre re´solue pour chaque espe`ce par
exemple). Par exemple, un me´canisme de re´action typique de la combustion du propane conside`re plus
d’une centaine de re´actions et plus de soixante-dix espe`ces (Peters & Rogg, 1993). Qui plus est, ces
me´canismes chimiques sont caracte´rise´s par des temps caracte´ristiques chimiques tre`s diffe´rents qui
me`nent a` des syste`mes tre`s raides. Des codes robustes et pre´cis, mais couˆteux, doivent alors eˆtre utilise´s.
De nouvelles me´thodes sont apparues re´cemment pour re´duire les cine´tiques de´taille´es ou` les pa-
rame`tres chimiques tels que les taux de re´action et/ou les fractions massiques des espe`ces sont projete´s
sur un ensemble de coordonne´es, ge´ne´ralement une variable d’avancement et une de me´lange. Maas &
Pope (1992) ont propose´ de dissocier les re´actions chimiques d’un me´canisme complet en fonction de
leur e´chelle de temps chimiques : c’est le principe de la me´thode ILDM (Intrinsec Low-Dimensional Ma-
nifold en anglais). Ils font valoir que l’e´volution temporelle du syste`me chimique peut eˆtre de´crite, apre`s
un moment donne´, par un ensemble re´duit de variables qui de´finit une hyper-surface attractive, appele´e
varie´te´. Toutefois, si cette me´thode est bien adapte´e pour des zones chaudes et proche de l’e´quilibre,
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la re´gion de pre´-chauffage souffre d’une mauvaise description en raison d’une modification des temps
caracte´ristiques dans cette zone. Une augmentation du nombre de dimensions doit alors eˆtre utilise´e et
la me´thode devient couˆteuse. Les ame´liorations de la me´thode ont e´te´ propose´es par Gicquel et al.
(2000) avec la me´thode Flame-Prolongation of ILDM (FPI) et par van Oijen et al. (2001) avec la
me´thode Flamelet-Generated Manifold (FGM). L’ide´e est de prolonger la description du syste`me chi-
mique aux zones de basse tempe´rature. De nombreuses e´tudes montrent le potentiel de ces approches (Lu
et al., 2004; Singer & Pope, 2004a; Fiorina et al., 2005; Gicquel et al., 2000; Domingo et al., 2005;
Vreman et al., 2008). Toutefois, de nombreuses limitations subsistent. Les me´thodes de chimie ta-
bule´e requie`rent une table dont la dimension de´pend de la configuration e´tudie´e. Sa construction peut
donc ne´cessiter de grandes quantite´ de me´moire et ainsi affecter la paralle´lisation du code, meˆme si
d’e´ventuelles ame´liorations sur ce point pre´cis sont en cours d’e´tude (Ihme et al., 2008; Ribert et al.,
2006; Veynante et al., 2008). En outre, si les tables de pre´me´lange et de diffusion sont les meˆmes pour
une cine´tique chimique a` une e´tape (Vreman et al., 2008), des diffe´rences apparaissent lorsque l’on traite
plusieurs re´actions chimiques, comme l’ont note´ Fiorina et al. (2005). Il est de´montre´ que les tables
de pre´me´lange base´es sur des flammes 1D peuvent eˆtre utilise´es avec succe`s pour de´crire les re´gimes
pre´me´lange´s et partiellement pre´me´lange´s, mais que pour les flammes de diffusion, des erreurs sont
introduites en raison du me´lange dans les directions tangentielles aux flammelettes. Ainsi, les configura-
tions ou` la combustion est partiellement pre´me´lange´e (comme le statore´acteur de recherche) ne´cessitent
l’utilisation de deux tables diffe´rentes et donc d’un supple´ment de me´moire. Il est a` noter que la se´lection
de la table a` utiliser est re´alise´e graˆce au calcul d’un indice de flamme (Fiorina et al., 2005; Knudsen &
Pitsch, 2009). Une autre fac¸on de re´duire le couˆt de calcul a e´te´ e´tudie´ par Singer & Pope (2004b) ou` les
tables sont optimise´es et e´tendues au cours du calcul. Il s’agit de la me´thode In-Situ Adaptive Tabula-
tion (ISAT). L’utilisation de re´seaux neuronaux est une autre fac¸on d’ame´liorer la taille des tables (Ihme
et al., 2008).
L’utilisation de telles tables peut e´galement ne´cessiter un couplage fort avec le mode`le de combustion.
La combustion pre´me´lange´e peut eˆtre typiquement de´crite par deux mode`les :
– Le mode`le G-equation : La famme est de´crite en utilisant une hypothe`se de flammelette, i.e., on
suppose que la zone de re´action reste laminaire. Le but est donc de localiser cette flamme. C’est
le principe du mode`le de G-equation (Williams, 1985; Peters, 2000) ou` la localisation est re´alise´e
avec une me´thode level-set par exemple.
– Le mode`le de flamme e´paissie dynamique : Celui-ci a e´te´ de´crit en Sec. 4.5. Ce mode`le a e´te´
construit pour les re´gimes pre´me´lange´s et e´tendu aux re´gimes partiellement pre´me´lange´s (Le´gier
et al., 2000). Les re´sultats sont relativement satisfaisant pour les premie`res et une attention parti-
culie`re doit eˆtre porte´e aux secondes. Le couplage de TFLES avec la tabulation de la cine´tique chi-
mique pose quelques proble`mes : il est en effet difficile d’e´paissir “proprement” toutes les re´actions
et la conservation de la masse et de l’e´nergie demeure un point difficile a` obtenir lorsqu’un nombre
re´duit d’espe`ces doit eˆtre transporte´ alors que la table est issue d’une chimie complexe.
Aujourd’hui, la plupart des SGE re´actives sont donc limite´es a` de simples sche´mas chimiques (Ham
et al., 2003; James et al., 2006; Moin & Apte, 2006; Boudier et al., 2007) et l’impact de ces cine´tiques
simples sur la fiabilite´ des pre´visions des SGE est encore une question ouverte.
Dans cette partie, on pre´sente la simulation de l’e´coulement monophasique correspondant au point
de fonctionnement A (φ = 0.75) avec les deux sche´mas cine´tiques simplifie´s a` une e´tape avec et sans
ajustement de la constante pre´exponentielle et ceci pour la configuration comple`te du statofuse´e. Les
champs moyens sont tout d’abord compare´s, en particulier les structures principales de l’e´coulement.
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Les profils de vitesse dans la chambre de combustion sont ensuite compare´s aux re´sultats PIV tire´s de
l’expe´rience dans le plan Z=0 mm (Reichstadt et al., 2007). La comparaison des re´sultats instantanne´s
spatiaux et temporels permettent de mettre en avant le mauvais comportement de la simulation a` l’aide du
sche´ma sans PEA ou` des hautes fre´quences caracte´ristiques de l’acoustique de la chambre sont excite´es,
fre´quences atte´nue´es avec la simulation avec PEA. Cette partie a fait l’objet d’un article soumis au journal
Combustion&Flame.
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Abstract
Among all the undesired phenomena observed in ramjet combustors, combustion instabilities
are of foremost importance and predicting them using Large Eddy Simulation (LES) is an active
reasearch field. While acoustics are naturally captured by compressible LES provided that the
proper boundary conditions are applied, combustion/chemistry modelling remains a critical
issue and its impact on numerical predictions must still be assessed for complex applications.
To do so, two different ramjet LES’s are compared here. The first simulation is based on
a standard one-step chemistry known to overestimate the laminar flame speed in fuel rich
conditions. The second simulation uses the same scheme but introduces a correction of reaction
rates for rich flames to match a detailed mechanism provided by Peters [1]. Even though the
two chemical schemes are very similar and very few points burn in rich regimes, distinct limit-
cycles are obtained with LES depending on which scheme is used. Results obtained with the
standard one-step chemistry exhibit high frequency self-sustained oscillations. Multiple flame
fronts are stabilized in the vicinity of the shear layer developing at the exit of the air inlets.
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UNSTEADY REACTING FLOWS AND IMPACT OF CHEMISTRY DESCRIPTION IN LES OF RAMJETS
When compared to the experiment, the fitted one-step scheme yields better predictions than
the standard scheme. With the fitted scheme, the flame is detached from the air inlets and
stabilizes in the regions identified in the experiment [2, 3, 4, 5]. LES and experiments exhibit all
main low-frequency modes including the first longitudinal acoustic mode. The high frequencies
excited with the standard scheme are damped with the fitted scheme. The chemical scheme is
found, for this ramjet burner, to have a strong impact on the predicted stability: approximate
chemical schemes even in a limited range of equivalence ratio can lead to the occurence of
non-physical combustion oscillations.
Key words: Large Eddy Simulation, Combustion, Acoustic, Ramjet, Chemical scheme
1. Introduction
Large Eddy Simulation (LES) is a very successful tool to describe turbulence and its in-
teractions with other physical phenomena such as mixing or combustion in experimental or
industrial configurations [6, 7, 8]. LES solves the filtered Navier-Stokes Equations (NSE) to de-
scribe the larger scales of turbulent flows while smaller scale effects are modelled. It has become
standard to study turbulent reacting flows in modern combustion devices such as aeronautical
gas turbines or rocket engines [9, 10, 11, 12, 13, 14].
Recent numerical predictions obtained by LES for turbulent reacting flows [15, 16, 17, 18]
underline the power of the approach for laboratory and industry like configurations. Most re-
cent LES’s have focused on gas turbine configurations because these systems exhibit a variety
of difficult problems that are well adressed through that fully unsteady approach: ignition,
quenching, thermo-acoustic instabilities... Ramjets have received less attention since the pio-
neering work of Kailasanath [19]. Only a few studies have been devoted specifically to LES of
ramjets [19, 20, 21, 22, 23]. This type of combustor exhibits significant differences compared
to gas turbine flows: the velocities are much higher, combustion is not stabilized by swirl, a
choked nozzle terminates the chamber. Low-frequency instabilities are also present and must be
avoided to prevent extinction or even destruction of the configuration. Most importantly, chem-
2
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istry may play a determining role due to the absence of flame holder in the combustion chamber.
Although the speed of computers continuously increases, some choices have to be made in
order to spare computational cost to handle real applications and their inherent complexities.
For reacting flows, using directly complex chemical schemes is prohibited because of the nu-
merous reactions and reactants which induce large computing efforts. Moreover, these chemical
schemes are often very stiff and require accurate and expensive solvers. New methodologies
allow to reduce the cost of complex chemical schemes by projection onto a reduced set of
coordinates, typically a progress variable and a mixture fraction, (Intrinsic Low-Dimensional
Manifold -ILDM-, Flame-Prolongation of ILDM -FPI- or Flamelet-Generated Manifold -FGM-
[24, 25, 26, 27, 28, 29, 30], In-Situ Adaptive Tabulation -ISAT- [31]). Such tabulation methods
require large amounts of memory space and this can affect parallelization of the code even if
potential improvements on that specific point are currently being studied [32]. As of today,
many reactive LES’s are thus limited to using simple chemical schemes [9, 10, 8, 11, 12, 13, 14]
and the impact of such simple schemes on the reliability of LES predictions is still an open issue.
In a first attempt to address this issue, we limit our study to the context of thermo-acoustic
instabilities in ramjet burners. For such a problem, only heat release rate and acoustics are
believed to determine the operating limit-cycle, gas composition having a limited impact which
justifies the use of simple chemical schemes.
We present here the application of LES to a side-dump ramjet for wich experimental data
provided by the French Aerospace Lab. (ONERA) is available for different non-reacting and
reacting conditions [2]. The device burns gaseous propane fed through the head-end by two jets
(global equivalence ratio of 0.75). Contrarily to previous computations on the same burner [21,
33], the computational domain treats the entire combustion chamber: the propane injection,
the choked air intakes with square cross sections and a choked nozzle prior to the exit. Note that
the configuration is acoustically closed which allows to compare the different frequencies, found
in the experiment and the LES, in a rigourous manner. Two single-step chemical mechanisms
3
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will be used in the LES and the impact of these schemes on the mean and unsteady structure
of the flame will be studied.
2. Experimental facility
In 1995, ONERA launched a specific program named ”Research Ramjet Program” to un-
derstand the different processes appearing in such a configuration [2, 3, 4, 5, 22]. In this
side-dump ramjet combustor, Particle Doppler Anemometer (PDA), Laser Doppler Velocime-
try (LDV) and Particle Imagery Velocity (PIV) measurements were performed to provide mean
and oscillating velocities. A first set of experiments allows to investigate the non-reacting flow
and the mixing by studying the influence of equivalence ratio on fuel penetration. Reacting
flow conditions are studied thanks to Particle Laser Induced Fluorescence (PLIF) based on OH
or CH emissions. A high-speed camera (up to 2, 000 Hz) gives a view of the flame whereas
microphones characterize oscillations whithin the configuration. Several flight conditions are
evaluated: inlet temperature and mass flow rate change from 520 K, 2.9 kg/s to 750 K, 0.9
kg/s. A range of equivalence ratio φ from 0.35 to 1.0 has been investigated.
The burner is composed of two air inlets beginning with choked nozzles. They feed the
main combustion chamber through 100x100 mm2 rectangular ducts. Fuel, gaseous propane, is
injected by eight holes at 350 K into a pre-injection chamber. This box then feeds the head-end
region through two 11 mm diameter circular tubes. The combustion chamber is 1, 261 mm in
length and opens onto a choked nozzle which has a throat section of 55.8x100 mm2.
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3. Numerical approach
3.1. Governing equations and LES models
LES of reacting flows involves the spatial Favre filtering operation that reduces for spatially,






ρ(x′, t) f(x′, t)G(x′ − x) dx′, (1)
where G denotes the filter function.
In the mathematical description of compressible turbulent flows with chemical reactions and
species transport, the primary variables are the species volumic mass fractions ρα(x, t), the
velocity vector ui(x, t), the total energy et(x, t) ≡ es + 1/2 uiui and the density ρ(x, t) =∑N
α=1 ρα(x, t).
The multispecies fluid follows the ideal gas law, p = ρ r T and es =
∫ T
0
Cp dT − p/ρ, where
es is the mixture sensible energy, T the temperature, Cp the fluid heat capacity at constant
pressure and r is the mixture gas constant. The LES solver takes into account changes of
heat capacity with temperature and composition using tabulated values of individual species
heat capacities. The viscous stress tensor, the heat diffusion vector and the species molecular
transport use classical gradient approaches. The fluid viscosity follows Sutherland’s law, the
heat diffusion coefficient follows Fourier’s law, and the species diffusion coefficients are obtained
using a species Schmidt number along with the Hirschfelder Curtis approximation [6] and
velocity corrections for mass conservation. The application of the filtering operation to the
instantaneous set of compressible Navier-Stokes transport equations with chemical reactions
yields the LES transport equations [6] which contain so-called Sub-Grid Scale (SGS) quantities
that need modelling [35, 36]. The unresolved SGS stress tensor τij
t, is modelled using the
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In Eq. (2), S˜ij is the resolved strain rate tensor and νt is the SGS turbulent viscosity. The Wall





















In Eq. (3), ∆ denotes the filter characteristic length (approximated by the cubic-root of the
cell volume), Cw is a model constant equal to 0.49 and g˜ij is the resolved velocity gradient.
The SGS species flux Jαi
t
and the SGS energy flux qi
t are respectively modelled using a
species SGS turbulent diffusivity Dαt = νt/Sc
α
t , where Sc
α
t is the turbulent Schmidt number
(Scαt = 0.7 for all α). The heat conductivity is obtained from νt by λt = ρ νt Cp/Prt where Prt



















In Eq. (4), the mixture molecular weight W and the species molecular weight Wα can be
combined with the species mass fraction to yield the expression for the molar fraction of species
α: Xα = YαW/Wα. V
c
i is the diffusion correction velocity resulting from the Hirschfelder
Curtis approximation [6] and T˜ is the Favre filtered temperature which satisfies the modified
filtered state equation p = ρ r T˜ [41, 42, 43, 44]. Finally, h˜αs stands for the enthalpy of
species α. Although the performances of the closures could be improved through the use of a
dynamic formulation [41, 45, 46, 47, 48] they are considered sufficient to address the present
flow configuration.
3.2. Combustion modelling
SGS combustion terms are modelled using the Dynamic Thickened Flame (DTF) model [49].
Following the theory of laminar premixed flames [50], the flame speed S0L and the flame thickness
δ0L may be expressed as:
S0L ∝
√
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where λ is the thermal diffusivity and A the pre-exponential constant. Increasing the thermal
diffusivity by a factor F , the flame speed is kept unchanged if the pre-exponential factor is
decreased by the same factor [51]. This operation leads to a flame thickness which is multiplied
by F and easily resolved on a coarser mesh. Additional information needs however to be sup-
plied so as to properly reproduce the effect of the subgrid-scale interaction between turbulence
and chemistry [52, 53, 54]. This is the intent of the so-called efficiency function E [55]. When
thickening is applied everywhere in the flow, the model is limited to fully premixed combustion.
To compute partially premixed or non-premixed flames [6], a modified version of the Thickened
Flame model (DTF) is used here [54, 56, 57].
With the DTF model, the SGS fluxes are modified to become:
Jαi
t





+ ρ Y˜α V
c
i and qi








where S is a sensor detecting reaction zones. The local thickening factor depends on the local
mesh size: typically thickening must ensure that enough points are present within the flame
zone and the thickening factor F is given by:
F = 1 + (Fmax − 1) S and Fmax = Nc
∆x
δ0L, (7)
where Nc is the number of points used to resolve the flame front (typically Nc = 5 to 10).
Although this approach is still being developed and further validations are needed, its ease
of implementation and it success in prior applications [56, 57, 58] assert its suitability for the
problem addressed in this work. Aside from these observations, such a model retains valuable
properties which make it suitable for complex applications:
• when used along with Arrhenius type chemical schemes, finite rate chemical effects are
retained (ignition, extinction...),
• the balance between chemistry and diffusive effects is preserved within the limit of validity
of the efficiency function,
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• as such it will produce premixed, partially premixed and diffusion flames, the former still
needing in-depth validation in the context of turbulent diffusion flames.
3.3. Numerical schemes
The parallel LES code [59, 60, 61] solves the full compressible Navier-Stokes equations using
a cell-vertex approximation. The numerical integration uses Taylor-Galerkin weighted residual
central distribution schemes. This explicit scheme, which provides third-order accuracy on hy-
brid meshes, is particularly adequate for low-dissipation requirements of LES applications [55].
Since the ramjet flow contains choked nozzles, specific shock capturing techniques are needed
for a centered numerical LES scheme to preserve the positivity of the solution in regions where
strong gradients exist. There, the methodology of Cook and Cabot [62] is used to thicken the
shock front by introducing a hyperviscosity β in the viscous stress tensor τij equivalent to an
additional pressure term,
τij





+ 2 µ S˜ij, (8)
where µ is the dynamic viscosity and S˜ij is the symmetric strain rate tensor. The bulk viscosity,
β, is modelled as,





where C is fixed to 5 according to [62]. This viscosity acts on very sharp velocity gradients
characterizing shocks but goes back to zero where the velocity evolves smoothly.
3.4. Chemistry model
Two simplified one-step chemical schemes are tested. They both take into account five
species (C3H8, O2, CO2, H2O and N2) and are described by the global one-step irreversible
reaction,
C3H8 + 5O2 −→ 3 CO2 + 4H2O. (10)
8
Submitted to Combustion and Flame















with a pre-exponential factor A = 3.2916 × 1010 [cgs] and an activation energy Ea = 31.126
cal.mol−1. This first scheme will be called in the following “standard one-step scheme”.
Figure 1 shows the comparison between the detailed chemistry given by Peters [1] and the
standard one-step scheme for a given range of equivalence ratio. The latter over-estimates
flame speeds for large values of the equivalence ratio (Fig. 1). To circumvent this well-known
and improper behaviour of single-step schemes, a modified simplified scheme (named ”fitted
one-step scheme”) is introduced.
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Figure 1: Laminar flame speed and adiabatic flame temperature for the one-step chemical schemes used in LES.
For this fitted one-step scheme, the pre-exponential A is adjusted to yield laminar flame
speeds over an extended range of equivalence ratio φ so that Eq.( 11) can be rewritten as,
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Note that adiabatic flame temperatures are not modified by f (φ) and are still over-estimated
with an error of 7% at φ = 1. Finally, for the standard one-step scheme, Schmidt numbers
are constant but differ from one species to another while the fitted one-step scheme uses equal
Schmidt numbers for all species to evaluate the local mixture fraction and the local equivalence
ratio φ required in Eq.( 13) [63].
4. Operating point and boundary conditions
The computed case imposes an air mass flow rate of 0.9 kg/s and a stagnation temperature
of 750 K. The associated Reynolds number, based on the inlet duct conditions, is Re = 3.3×105
and the global equivalence ratio φ=0.75.
The computational domain contains about 5× 106 tetrahedra (around 9× 105 nodes). The
two air inlets are 1 m long with a square section of 50 mm2 and the main chamber is 1.261 m
long with a square section of 100 mm2.
Choked nozzles and the head-end of the chamber have been locally refined to ensure good
resolution of sharp gradients and flame front, in accordance with the requirements for true
LES [38]. The minimum grid size is ∆ = 1 mm. The acoustic CFL number is 0.7 yielding
a corresponding time step of about ∆t = 3 × 10−7 s. As both inlets and outlet are choked
(Tab. 1), all uncertainties on the acoustic behaviour of the configuration are avoided. Nozzle
walls are handled as slip walls whereas adiabatic laws of the wall are applied on all other walls.
Typical y+ values for zones of interest stand between 50 and 100. Note that the adiabatic
wall hypothesis can be discussed since water cooling is applied during the experiment. The
maximum gas temperature is about 2, 400 K in the combustion chamber while walls are cooled
with water at 300 K. Wall heat fluxes could have been imposed to mimic this phenomenon but
our primary goal is here to investigate the influence of the kinetic scheme on LES predictions.
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Name Boundary Type Imposed Quantities
Air Inlet Non-reflecting Inlet Q˙air = 0.9 kg.s
−1, Ti = 750K
Fuel Inlet Non-reflecting Inlet Q˙C3H8 = 0.044 kg.s
−1, Ti = 350K
Outlet Supersonic Inlet -
Nozzle’s walls Slip adiabatic -
Other walls No-slip adiabatic -
Table 1: Boundary Conditions as used in the LES simulations.
5. Results
LES results obtained from the simulations with the standard one-step scheme and the fitted
one-step scheme are first studied to extract the main flow features (Reynolds average quantities).
The mean flow predictions are then gauged against experiment by comparing mean velocity
components in the median plane (Z = 0 mm). Subsection 5.2 presents the instantaneous flow
behaviour and focuses on the combustion processes obtained with the two chemical schemes.
Limit-cycles are compared based on the main oscillating modes with special attention devoted
to the fact that the simulation based on the standard one-step scheme exhibits high frequencies
that are damped in the fitted one-step simulation. The final section analyses the reasons leading
to the differences between the two chemical schemes.
5.1. Flow topology of the mean fields
The main flow structures have been computed using ≈ 100 ms of simulation.
Figure 3 depicts the mean (temporally averaged) structures of the flow inside the combustion
chamber obtained by LES for the two chemical schemes. For both cases, the impingement of the
11
UNSTEADY REACTING FLOWS AND IMPACT OF CHEMISTRY DESCRIPTION IN LES OF RAMJETS
counter-flowing jets defines two regions in the burner (Fig. 2): the ”dome zone” or ”head-end”
of the chamber which is located in the main rectangular chamber upstream of the air feeding
jets and corresponds to the location where fuel is injected and partly mixes with air; the ”main
zone” downstream of the air jets is the remaining part of the main chamber. The impacting jets
are deflected against the lateral walls and creates strong vortical structures at each corner of the
configuration. Such flow features are found in both simulations along with a strong recirculation
zone inside the head-end of the chamber partly fed by the jet-on-jet interaction and emptied by
the four corner vortices. Vortex-criterion [64] reveals the presence of these four corner vortices
that allow convection of a mixture of propane and air downstream the configuration (Fig. 3).
Such a criterion also reveals the detachment regions of the streams in the two air inlets. This
phenomenon is increased in the standard one-step scheme simulation. The relative position
of the high-velocity sheet issued by the two air inlet jets meeting in the main chamber differs
for the two simulations: the sheet spreads sooner (in the vertical direction) with the standard
one-step scheme simulation and interacts strongly with the corner vortices. In the standard
one-step scheme simulation, the four corner vortices curve quickly toward the central axis of
the chamber.
[H]
Figure 2: Sketch of the ONERA’s “Research Ramjet”.
Figure 4 shows the mean heat release weighted by the temperature and integrated along the
orthogonal direction for the two simulations (Fig. 4(b) & (c)) to compare with experimental
12
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(a)
(b)
Figure 3: Visualization of the main mean flow structures: a) standard one-step scheme, b) fitted one-step
scheme. The ”dome” recirculation zone (u = 0) is shown in white. The light gray iso-surfaces correspond to
the axial velocity value of 0.75 Ubulk, and the Q-criterion is shown in black (0.9 U2bulk/H
2, with H the main
chamber height) to highlight the four corner vortices.
PLIF data. Qualitatively, the patterns revealed from the experiment (Fig. 4 (a)) are similar to
the ones coming from the fitted one-step scheme simulation. The standard one-step simulation
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reproduces the patterns correctly in the downstream part of the chamber but differs in the
head-end. In the experiment and contrarily to the one-step simulation, the head-end does
not participate actively to combustion (or in that case only sporadically) and the flame is
stabilized in the main chamber and away from the air inlets. Such an observation stresses the
importance of chemistry modelling for this configuration even to predict the mean flow pattern.
A primary reason stems from the high equivalence ratio found in the head-end of the chamber.
For the standard one-step chemistry scheme, combustion proceeds even for high equivalence
ratios. Because of the rich side corrections introduced in the fitted one-step scheme, flow




Figure 4: Integration of heat release weighted by temperature along the orthogonal direction: a) experimental
view, b) standard one-step scheme, c) fitted one-step scheme. Arbitrary levels (from black to white).
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The impact of chemical schemes on the simulation results can also be observed on Fig. 5
which summarizes the differences between both LES predictions in the Z = 0 mm plane for a)
the axial and b) the vertical components of the mean velocity vector non-dimensionalized by
the air inlet bulk velocity, c) the mean heat release and d) temperature. The velocity field in the
head-end of the chamber is similar for both simulations, the recirculation zone being mainly
controlled by the detachment in the air inlet ducts. Corner vortices are highlighted by the
stronger vertical velocity downstream of the air inlets. Their intensity and relative behaviour
differ slightly in the two LES’s. For the standard one-step LES, the corner vortices’ intensity is
larger than in the second LES using the fitted one-step scheme and vortices curve inward the
combustion chamber (see also Fig. 3). More noticeable differences between the two predictions
are observed for quantities directly linked to combustion. Heat release fields illustrate the
different positions of the reacting fronts. For the standard one-step scheme (Fig. 5(c), bottom
part), the first front is localized in the vicinity of the shear layer induced by the two air
inlets near the top and bottom combustor walls and a second reacting front anchors to the
recirculation zone in the head-end. A third and final front may be identified at the onset of
the corner vortices (not visualized here). Such flames are not identified with the fitted one-step
scheme. With this chemical model a unique mean reacting zone is found downstream of the air
jet inlets and away from the jet shear layers (Fig. 5(c), top part).
Comparisons of LES and experimental velocity fields measured by ONERA (PIV) at different
locations within the combustor and along different directions are displayed on Fig. 6. Figure 7
displays the axial evolution of the mean axial component of the velocity vector along the
symmetry axis of the chamber. In the head-end of the chamber (X < 180 mm), the two LES’s
give similar results except for the minimum value of the axial velocity which is smaller for
the standard one-step scheme. Note also that the extent of the recirculation zone seems less
pronounced in the experiment. However low-frequency oscillations present in the chamber may
affect the LES average values in this zone as discussed in the following. Discrepancies between
experiment and LES appear in the downstream part of the chamber after the exit of the air
inlets where the low velocity zones localized around the jet-on-jet impingement region differ.
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a) b)
c) d)
Figure 5: Mean flow quantities in the Z = 0 mm plane. For each sub-figure, top: fitted one-step scheme and
bottom: standard one-step scheme. a) mean axial velocity, b) mean vertical velocity, c) mean rate of heat
release and d) mean temperature field.
In this part of the burner the mean flow is dictated by the jet-on-jet interactions and their
respective influences on the corner vortices are different in both LES henceforth impacting the
mean axial velocity profile as seen on Fig. 7. Despite such downstream differences, the position
of the stagnation point is well-predicted by both LES. Finally, both experimental trends and
slopes downstream of the chamber (240 < X < 370 mm) are in good agreement with the
fitted one-step scheme simulation. For the standard one-step scheme results, the axial velocity
reaches its maximum at the end of the air inlet and is delayed further downstream in the fitted
16
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one-step scheme simulation. Figures 8 and 9 compare mean experimental results at different
axial positions (X = 150 mm, X = 180 mm, X = 260 mm, X = 300 mm and X = 340 mm)
along the Z-axis: i.e. one cut in the head-end of the chamber, one at the beginning and at the
end of the opening of the air inlets and the last two downstream of the main chamber duct.
Overall, LES predictions are in good agreement with the experimental data in the head-end
of the chamber. Downstream of the air inlet, LES profiles agree with measurements even if
the levels of the axial velocity component with the standard one-step scheme simulation are
over-estimated.
Figure 6: Position of the different profiles extracted for comparison against the experiment. The Z = 0 mm
plane appears. The axis of symmetry is defined by Y = Z = 0 mm.
Figure 7: Mean axial component of the velocity vector non-dimensionalized by Ubulk along the axis of symmetry
: ◦, experiment; −, standard one-step scheme and −−, fitted one-step scheme.
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Figure 8: Mean axial component of the velocity vector along the Z-axis non-dimensionalized by Ubulk: ◦,
experiment; −, standard one-step scheme and −−, fitted one-step scheme.
Figure 9: Mean vertical component of the velocity vector along the Z-axis non-dimensionalized by Ubulk: ◦,
experiment; −, standard one-step scheme and −−, fitted one-step scheme.
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Similar comparisons for fluctuating quantities are shown on Figs. 10 and 11. Trends are well
captured by both simulations and good agreement is found when comparing experimental data
and the standard one-step scheme. Differences with the fitted one-step scheme are observed
but can be partly explained by a potential lack of convergence of these statistics inferred by a
different energy content. Indeed, with this scheme the LES flame undergoes a low-frequency
flapping motion with large variations in the flame position upstream and downstream of the
air inlets as detailed below.
Figure 10: Standard deviation of axial component of the velocity vector along the Z-axis non-dimensionalized
by Ubulk: ◦, experiment; −, standard one-step scheme and −−, fitted one-step scheme.
5.2. Unsteady activity
Since the flame positions predicted by the two LES are different, the thermo-acoustic cou-
pling mechanisms can also differ and are investigated here. Four main frequencies (Tab. 2)
are detected in the experiment (which has a resolution of 5, 000 Hz). Experimentalists have
identified the nature of each mode as follows:
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Figure 11: Standard deviation of vertical component of the velocity vector along the Z-axis non-dimensionalized
by Ubulk: ◦, experiment; −, standard one-step scheme and −−, fitted one-step scheme.
• Mode 1 (≈ 105 Hz ) dominates in the head-end of the chamber and is a priori linked
with the shedding of reactive pockets from this region to the main chamber duct,
• Mode 2 (≈ 220 Hz ) is indicated as a probable harmonic of the first frequency,
• Mode 3 (≈ 300 − 380 Hz ) corresponds to the first longitudinal acoustic mode of the
configuration including both air inlets and the combustion chamber.
• Mode 4 (≈ 960 Hz ) is of unknown nature.
Figure 12 displays the Fast Fourier Transforms (FFT) of LES pressure signals for a probe
located in the upper part of the chamber at (X, Y, Z) = (230,−30, 30) mm. The frequency reso-
lution for the two computations is ≈ 16 Hz. The two simulations exhibit significant differences:
the standard one-step scheme simulation is driven by high-frequency instabilities whereas the
fitted one-step scheme prediction exhibits a low-frequency activity. Some of these low frequen-
cies also appear in the standard one-step LES. The simulation with the fitted one-step scheme
20
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Mode Frequency Exp. Standard one-step scheme Fitted one-step scheme
1 105 Hz Yes Yes Yes
2 220 Hz Yes No Yes
3 330 Hz Yes Yes Yes
4 950 Hz Yes No Yes
5 3600 Hz Over the resolution Yes Damped
6 3800 Hz Over the resolution Yes Damped
7 7600 Hz Over the resolution Yes No
Table 2: Main frequencies detected in the LES simulations compared to the experimental recordings.
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evidences peaks around 110 Hz, 230 Hz, a broad-band response around 330 Hz and a peak
at 950 Hz. These peaks correspond to Mode 1, 2, 3 and 4 respectively as identified in the
experiment. The simulation with the standard one-step scheme contains peaks corresponding
to Mode 1, 2 and 3 and also higher frequencies at 3, 600 Hz, 3, 800 Hz, 7, 600 Hz and higher
harmonics (Mode 5, 6 and 7 respectively), the nature of which has already been investigated
in [33]. Mode 6 is common to both LES but is largely damped and shifted with the fitted






























Figure 12: Spectra of the fluctuating temporal pressure evolution at the upper wall of the chamber at (X,Y, Z) =
(230,−30, 30) mm3 and obtained by LES. The frequency resolution is 16 Hz
In the following, the unsteady flow motions and combustion processes are described for each
simulation for the dominant frequency found in each simulation: Mode 6 for the standard one-
step LES and Mode 3 for the fitted one-step LES. The analysis is first given for the one-step
simulation followed by the fitted one-step scheme results.
One-step scheme
22
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The unsteady behaviour of the standard one-step scheme LES differs strongly from the
fitted one-step scheme simulation. These differences are large enough to impact the average
field predictions (Fig. 4). Although low-frequency oscillations are evidenced in the standard
one-step LES, these are not significant and flow motions are controlled by high frequencies,
especially Modes 6 & 7 as described below.
Figure 13 shows instantaneous pressure fields in the Y = 0 m and Z = 0 m planes for the
four phases of a period of Mode 6 and emphasizes the self-sustained periodic variations of
the flow quantities. In both planes, transverse activity is identified: fuel is injected at places
where pressure oscillations are strong leading to additional flapping. At the impingement point
of the two air inlet jets, strong pressure oscillations also arise. Finally, pressure waves are
convected upstream throughout the air inlet and toward the shocked nozzles underlying their
importance in the overall acoustic behaviour of the system. Figure 14 shows the spectral maps
of pressure for Modes 3 and 6 and isolates regions where a given mode is intense. Mode 6 as
produced by the standard one-step chemistry LES is controlled by transverse acoustic activity
with pressure anti-nodes located in the mid-vertical plane and along the vertical walls of the
burner. Vertical activity is weak for Mode 6 and mostly coincides with Mode 5 as identified
in a previous work [33]. This work also stressed the acoustic nature of the high-frequency peaks
by comparing spectral maps with the results issued from an acoustic solver and from Proper
Orthogonal Decomposition (POD). Mode 3 appears to be linked with longitudinal acoustic
activity (Fig. 14 top).
Figure 15 allows the identification of three different reacting zones which will be subject to
Mode 6 flow modulations. The first flame front (marked (1) on Fig. 15) locates in the aft
part of the coalesced jet and anchors at the air inlets. It is very stable and associated with
non-premixed combustion as denoted by the value of the Takeno index [65] along the front.
The second flame (marked (2) on Fig. 15) is stabilized in the head-end of the chamber between
the air inlet jets and the main central recirculation zone. It burns in a premixed regime but
diffusion flames are also present mainly at the rear of the air inlets near the top and bottom walls
23
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a) T=0 b) T=T64
c) T=1T62 d) T=3
T6
4
Figure 13: Instantaneous pressure fields in the Y=0 m and Z=0 m planes. T6 stands for Mode 6. Standard
one-step scheme.
of the burner. These stable diffusion fronts produce hot burnt gases feeding the recirculation
zone allowing the stabilization of the stable front (2). The last flame (marked (3) on Fig. 15)
burns along the external rim of the four corner vortices, on the lateral wall chamber sides.
This diffusion front consumes propane that is convected downstream of the main chamber pipe
through the four corner vortices and which is not fully burnt by the rich premixed front (2).
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a)
b)
Figure 14: Spectral Maps (AFFT in Pa.s) obtained from the simulation with the standard one-step scheme for
a) Mode 3 and b) Mode 6 frequencies. Standard one-step scheme.
Note that the heat released by this last front is lower than the one produced by the diffusion
flames of front (1) that anchor in the aft part of the air inlet openings. Fronts (2) and (3) play
a key role in the expression of Mode 6 since they release heat where the acoustics is most
active at that frequency.
Fitted one-step scheme
For the fitted one-step scheme, the major low frequency instability, i.e. Mode 3, is controlled
by a longitudinal mode within the two air inlets and the main combustion chamber.
Figure 16 depicts two instantaneous axial component of the velocity vector snapshots at two




longitudinal aerodynamic activity leads to large fluctuations of the net bulk velocity in the air
inlet streams which can double in time within Mode 3. These air stream variations are in
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Figure 15: Instantaneous field of equivalence ratio and iso-levels of rate of heat release between 108 and 1010
W.m−3 colored by flame index ∇YC3H8 .∇YO2|∇YC3H8 .∇YO2 | (premixed flames in black and non-premixed in white lines).
Standard one-step scheme.
phase in both feeding pipes and result in large variations of the jet impingement region and
a time dependent blockage of the head-end. Indeed, depending on the instant within Mode
3, the jet-on-jet region isolates the dome of the burner from the main pipe chamber. The
dynamics in the dome is thus strongly impacted by Mode 3: propane mixing and injection
is favoured or stopped depending on the blockage status. The primary indicator is here the
propane feeding jet speeds that have strongly varying magnitudes (in phase with each other
and in phase with the air feeding pipe oscillations), Fig. 16(b).
A second indicator of the violent Mode 3 dynamics is depicted by Fig. 17 which shows in-
stantaneous pressure fields at the same instants of Fig. 16. When the flow blockage is maximum
(Figs. 16 & 17 (a)), the pressure difference between the pre-injection box and the head-end leads
to an intensified fuel supply and an accumulation of propane in the head-end zone. When the
flow blockage is minimum (Figs. 16 & 17 (b)), the head-end fuel rich mixture is released in the
aft part of the main combustion chamber. At the end of this process, the head-end fills with
air again thanks to enhanced detachment zones in the air inlets.
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a) T=0 b) T=T32
Figure 16: Instantaneous fields of non-dimensionalized axial component of the velocity vector in the Y=0 m
and Z=0 m planes and iso-levels at U/Ubulk=-0.05 in white and U/Ubulk=1 in dark. T3 stands for Mode 3:
a) maximum and b) minimum of the flow blockage. Fitted one-step scheme.
a) T=0 b) T= + T32
Figure 17: Instantaneous fields of pressure in the Y=0 m and Z=0 m planes. T3 stands for Mode 3: a)
maximum and b) minimum of the flow blockage. Fitted one-step scheme.
Figure 18 shows the spectral maps of pressure of Modes 3 and 6 as predicted by the fitted
scheme LES. The structures ofMode 3 and 6 obtained with both simulations (Fig. 14 and 18)
are similar but the level of Mode 6 is smaller with the fitted one-step scheme. The need to
include inlet and outlet nozzles in the computations is confirmed here: at the three ends of
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the combustor, simple relations such as zero pressure or velocity fluctuations are not sufficient
to ensure the exact evolution or selection of that acoustic mode. The importance of Mode 3
and its impact on the dynamics described previously partly rely on the presence of a pressure
anti-node standing within the head-end and the end of the air inlets. This leads to variations
of the mass flow rate at the end of the air inlets and at the beginning of the main combustion
chamber as shown by Fig. 20. It shows the mass flux variations across planes in the air and
fuel feeding veins as well as in the main chamber pipe. Mean pressure signals recorded in these
same planes and as a function of time are also provided. Strong evolutions of both mass flow
rate and pressure (180◦ out of phase with one another) are evidenced with up to respectively
40% and 15% variations respectively. The maximum of the flow blocage of the previous figures
corresponds to time ta and the minimum to time tb.
a)
b)
Figure 18: Spectral Maps (AFFT in Pa.s) obtained from the simulation with the fitted one-step scheme for a)
Mode 3 and b) Mode 6 frequencies.
Figure 19 displays two instantaneous isovolumes of vertical velocity (all points where the
vertical component of the velocity vector is more than 0.75× Ubulk or less than −0.75× Ubulk)
and of rate of heat release separated by half a period of Mode 3 from LES (left column) and
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two snapshots obtained experimentally (right column). Periodically, zones of strong vertical
velocity are released from the two air inlets and meet at the point of impingement of the two
jets, Fig. 19(a). The high-velocity sheet coming from the impingement of the air inlet jets makes
the four corner vortices circulation more intense and ensures the convection of the fuel out of the
head-end. During this half period, the recirculation zone in the head-end of the combustor gets
stronger. The flame can not propagate but is pushed toward the outlet of the burner (Figs. 19
(a) in LES & (b) in the experiment). When the flow blockage is minimum, i.e. when the air
mass flow rate is minimum, the strong negative axial velocities found both in the head-end of
the chamber and on the top and bottom sides of the impinging jets are released. The mean flow
velocity in the chamber strongly decreases and the flame travels upstream against the main flow
as evidenced in the experiment on Fig. 19 (d) and LES on Fig. 19 (c). The corner vortices are
almost absent during this second phase, Fig. 19 (c). Note that when the flow blockage reaches
its minimum, the flame can eventually propagate all the way to the central recirculation zone
inside the head-end. This last phenomenon is linked to Mode 1.
These aerodynamic phenomena strongly influence the flame stabilization within a cycle of
Mode 3. Figure 21 shows that the flames stabilize downstream of the air inlet but that their
position varies with time and with the flow blockage. The variation of pressure induced by
Mode 1 and Mode 3 can be such that the flame can reach the central recirculation zone
located in the head-end, Fig. 21 (b). Combustion regimes are also affected and vary in time.
Figure 22 presents probability density functions of heat release rates versus mixture fraction
as constructed by ensemble averaging LES snapshots at the instants of Fig. 21. Three peaks
are clearly identified: lean, rich and stoichiometric. When the maximum blockage occurs,
stabilization of the combustion process is due to the propagation of the flames along the end of
the corner vortices and the lean and rich peaks of Fig. 22 (a) correspond to the fuel-lean and rich
branches of the flames as seen on Fig. 21 (upper picture). When the flow blockage decreases,
fuel-rich pockets appear downstream of the chamber because of the increased strength of the
corner vortices. These pockets are first consumed by the rich-premixed branches of the former
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a) b)
c) d)
Figure 19: Instantaneous fields using the fitted one-step scheme LES (left column) and seen in the experiment
(left column). In LES, the iso-volumes correspond to: the vertical component of velocity (0.75 Ubulk in white
and −0.75 Ubulk in light gray) and the zero axial component of velocity in dark gray. The black iso-volume
coincides with the rate of heat release (a hundredth of the maximum value) and shows where combustion takes
place. These views are taken whithin half a period apart in Mode 3. Experimental views are direct images
through a window starting 400 mm downstream of the air inlets sections of the main chamber.
downstream propagating flames. The trailing diffusion flame is then convected along the flow
with the pocket of propane and toward the end of the chamber.
5.3. Impact of chemistry description on thermo-acoustic stability criteria
A common tool used to assess thermo-acoustic stability of burners is the Rayleigh crite-
rion [66] which states that thermo-acoustic coupling occurs if pressure and heat release fluc-
tuations are in phase. Figure 23 provides the spatial distribution of heat release fluctuations
in the Y = 0 plane. Compared with spectral maps of pressure shown on Figs. 14 and 18,
only the simulation with the standard one-step scheme allows such a coupling to appear at the
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a)
b) c)
Figure 20: Fluctuations of surface-averaged flow rate and pressure in three planes. Flow rates and pressures are
normalized by their respective mean values. The planes are : a) dark plane at the exit of the pre-injection box,
b) light gray plane at the exit of the upper air inlet and c) dark gray plane upstream. Fitted one-step scheme.
frequency of Mode 6: heat release fluctuations obtained with this LES are maximum at point
(1) while they are weaker for the fitted one-step scheme where the maximum of fluctuations is
found downstream, at point (2). These last figures show why Mode 6 is not selected in the
fitted one-step scheme LES.
From the previous analyses and flow visualizations of the standard one-step scheme predic-
tions, Fig. 15, only front (3) can be responsible of such a constructive activity and is due to
the wrong behaviour of the chemical scheme at high equivalence ratios.
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Figure 21: Instantaneous fields of equivalence ratio in the Y = 10−2 m and iso-levels of rate of heat release (from
108 to 1010 W.m−3) colored by the flame index ∇YC3H8 .∇YO2|∇YC3H8 .∇YO2 | (premixed flames in black and non-premixed in
white). Half a period of Mode 3, from the maximum (upper picture): T=0 to the minimum (lower picture):
T=T32 of the flow blockage. Fitted one-step scheme.
To conclude, the correction of the rich-side laminar flame speed introduced in the fitted one-
step scheme turns out to be necessary to properly reproduce the thermo-acoustic behaviour of
the experimental stato-reactor as reported by ONERA.
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Figure 22: Probability density function of local mixture fraction in reacting zones detected as zones where the
local rate of heat release is higher than a hundredth of the peak value: a) maximum and b) minimum flow
blockage. Fitted one-step scheme.
Figure 23: Standard deviation of reaction rate (W.mol−1.m−3) in the Y = 0 m plane and iso-levels between
500 and 1, 300 W.mol−1.m−3: top, fitted one-step scheme and bottom, standard one-step scheme.
6. Conclusions
LES’s of the unsteady reacting flow in a side-dump combustor are produced with two different
chemical schemes: a classical one-step scheme and a similar scheme with a laminar flame
speed that is fitted to provide the proper behaviour at rich equivalence ratio values. For both
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cases, comparisons against measurements show very good agreement for mean velocity profiles.
However the unsteady activity in the burner is correctly reproduced only in the second LES.
LES shows that combustion arises at places where the pressure node of a longitudinal acoustic
mode acts for the fitted one-step LES while they occur at pressure nodes of a transverse acoustic
mode in the one-step LES. The simulation with the standard one-step scheme shows high
frequency oscillations (linked to the transverse acoustic activity) but low frequency oscillations
are observed with the fitted one-step scheme. Strong coupling between heat release and pressure
fluctuations is evidenced at these locations which underlines thermo-acoustics as the driving
mechanism in both cases. In this study, the excitation of the acoustic modes is eased by the
chemical schemes that allow or prevent combustion of mixture at equivalence ratio above the
rich flamability limit. In the first LES, rich premixed combustion can occur at the beginning
of the corner vortices (in the head-end). More generally, this study suggests that chemical
schemes affect mean flow fields obtained by LES (something which is well-known) but also the
instabilities. It does not say, however, how precise the chemical scheme must be to capture
these instabilities in general. For the present case, results show that fitting chemistry on the
rich side was sufficient for the ONERA ramjet but this may not be a general result.
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ANALYSIS OF UNSTEADY REACTING FLOWS AND IMPACT OF CHEMISTRY DESCRIPTION IN LARGE
EDDY SIMULATIONS OF SIDE-DUMP RAMJET COMBUSTORS
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Lire
la seconde partie
de la thèse
